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1.  Úvod 
Letecká výroba má v České republice dlouholetou tradici. Vývoj a produkci „dospČlých“ 
letounĤ nahradila po rozpadu Československa zejména výroba letounĤ ultralehkých. Tato 
kategorie vznikla již v dobČ Ř0. let dvacátého století. Jejím hlavním cílem je učinit letectví 
dostupným pro širší skupinu obyvatel, zejména díky menší regulaci úĜadĤ, a tedy nižší 
finanční náročnosti. PĤvodní často podomácku stavČné a pomalu létající letouny 
jednoduchých konstrukcí nahradily postupem času luxusní letouny celo kompozitní, 
dosahující rychlosti pĜes γ00 km/h. Tyto letouny se však zejména díky své vysoké poĜizovací 
cenČ značnČ vzdálily od pĤvodní myšlenky učinit letectví dostupným. 
Na jaĜe roku β01ř byla pĜijata nová verze pĜedpisu Uδ-2, který definuje požadavky na 
konstrukci, výkony a vlastnosti ultralehkých letounĤ. NejvýraznČjší zmČnou, kterou tento 
pĜedpis pĜináší, je zvýšení maximální vzletové hmotnosti ze 472.5 kg na 600 kg. Tato 
skutečnost posouvá ultralehké letectví blíže smČrem ke sportovním letounĤm „general 
aviation“, zejména díky možnosti zástavby silnČjších motorĤ, a tedy i zlepšení letových 
výkonĤ. 
Cílem této diplomové práce je navrhnout nový víceúčelový ultralehký letoun, který se 
bude svými výkony blížit letounĤm vyšších kategorií, ale zároveĖ bude díky svým nižším 
poĜizovacím nákladĤm dostupný pro širší spektrum veĜejnosti. Základními rysy letounu 
budou jednoduchost a odolnost konstrukce, uspokojivá cestovní rychlost, nízká pádová 
rychlost a možnost pĜistání a vzletu mimo upravené letištní plochy (STOL – „short take-off 
and landing“), dobrá rychlost stoupání a schopnost vlekání tČžších dvoumístných kluzákĤ. 
Tržní potenciál pro letoun tohoto typu pĜedstavují pĜedevším české aerokluby, které 
hledají náhradu za dosluhující vlečné letouny. Potenciálními zákazníky jsou také amatérští 
stavitelé, kteĜí hledají turistický letoun jednoduché konstrukce, dostupný ve formČ 
stavebnice. Velký potenciál taktéž skýtá export do USχ, kde se tradičnČ tČší letouny typu 
STOδ velké oblibČ. 
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2. Základní požadavky na letoun 
Stanovení základních požadavkĤ ĚvýkonĤě, účelu letounu a pĜedpokládané umístČní na 
trhu je jednou ze základních činností, která by mČla v rámci projektu pĜedcházet vlastnímu 
návrhu. V následujících odstavcích budou výše zmínČná kritéria shrnuta. 
2.1. Účel letounu 
δetoun není navrhován pro jeden konkrétní účel (profil letové mise). Jeho devízou by 
mČla být univerzálnost, která je výhodou z hlediska širšího zábČru trhu. Díky značné 
protichĤdnosti jednotlivých požadavkĤ se dá pĜedpokládat, že letoun nebude dosahovat 
stejných výkonĤ jako letouny speciálnČ navrženy pro konkrétní účel ĚSTOδ, cestovní letoun 
apod.). Tato skutečnost však mĤže být napravena vhodnou konstrukční úpravou. Základní 
myšlenkou je totiž vytvoĜení univerzálního letounu, který mĤže být pomocí dílčích zmČn 

















Ze znázornČného schématu vyplývá, že hlavní prvky letounu Ěprofil a konstrukce kĜídla, 
trupu, ocasních plochě zĤstávají nezmČnČny. Tento fakt značnČ omezí objem nutných prací a 
také dodatečných certifikačních zkoušek.  






(letoun s krátkým startem a pĜistánímě 
• Zástavba slotu 
• Pouze základní avionika 
• Zvýšený podvozek, lepší 
odpružení, vČtší prĤmČr kol 
• Vhodná vrtule 
„CRUIZER“ 
Ěletoun upravený pro cestovní režimě 
• Aerodynamické kryty kol 
• χerodynamické zakončení 
kĜídla Ěwingletyě 
• Pokročilá avionika 
• Vhodná vrtule 
Obr 1: Ilustrační schéma možných úprav letounu 
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2.2. Výkony letounu 
Jak již bylo zmínČno výše, letoun bude navrhován s dĤrazem na poskytování 
uspokojivých výkonĤ pĜi všech letových režimech. Jednotlivé režimy jsou detailnČji popsány 
níže. 
2.2.1. Cestovní a pádová rychlost  
Tyto dva letové režimy (respektive požadované hodnoty jejich návrhových rychlostí) 
jsou jedny z hlavních kritérií, určujících výslednou podobu letounu. PĜímo totiž ovlivĖují 
velikost kĜídla, volbu profilu či celkové uspoĜádání. Následující obrázky zobrazují typické 
pĜíklady ultralehkých letounĤ speciálnČ vytvoĜených pro daný letový režim. 
 
 
Obr 2. Zenair CH 701 - letoun s krátkým startem 
a pĜistáním [1] 
 
Obr 3. Shark UL (v popĜedí) - letoun navržený pro 
vysokou cestovní rychlost [2]
Pro dosažení vysoké cestovní rychlosti je vhodné plochu kĜídla minimalizovat a tím 
minimalizovat jeho odpor. Naopak pro dosažení nízké pádové rychlosti je vhodné disponovat 
nosnou plochou co nejvČtší, z dĤvodu snížení potĜebného součinitele vztlaku.  
PĜi vývoji univerzálního typu letounu bude nalezení rovnováhy mezi rychlostí a 
vztlakem klíčovým parametrem. PĜílišný dĤraz na jeden z tČchto letových režimĤ mĤže 
znamenat fatální pokles výkonnosti v režimu druhém. Této problematice se budeme dále 
vČnovat v následujících kapitolách 
2.2.2. Vzlet a pĜistání  
Délka rozjezdu, výbČhu po pĜistání či potĜebná kvalita pĜistávací plochy jsou jedny ze 
základních parametrĤ, které ovlivĖují možnosti využití letounu. δetoun, který nepotĜebuje 
pro vzlet a pĜistání zpevnČnou a udržovanou dlouhou dráhu, mĤže být využíván v hĤĜe 
pĜístupných oblastech, napĜíklad pro zajištČní dopravy osob, zásobování či provádČní 
monitorovacích a záchranných prací. 
PĜi návrhu letounu bude kladen dĤraz na minimalizaci délky vzletu a pĜistání a možnost 
vzletu a pĜistání z neupravených ploch. Základními pĜedpoklady jsou: 
 
• Výkonný motor 
• Profil kĜídla s vysokým součinitelem vztlaku 
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• Výkonná vztlaková mechanizace 
• Dobrá Ĝiditelnost letounu pĜi nízkých rychlostech 
• Vysoký, pevný a odpružený podvozek 
• Velká kola 
 
 
Obr 4: PĜistání do terénu [3] 
2.2.3. Rychlost stoupání. aerovlek 
δetoun bude navrhován s dĤrazem na vysokou rychlost stoupání. Tato vlastnost je 
dĤležitá zejména pĜi nutnosti pĜekonání vysoké pĜekážky v dráze letu ĚnejčastČji po vzletuě. 
Vysoká rychlost stoupání je podstatná taktéž pĜi aerovleku, jelikož zapĜíčiní zkrácení času 
stoupání do požadované výšky a tím pádem snížení finanční náročnosti pro pilota kluzáku. 
Hlavními pĜedpoklady pro vysokou rychlost stoupání jsou: 
 
• Výkonný motor 
• Profil kĜídla s dobrou klouzavostí Ěvysoký pomČr CL/CD) 
• Minimalizace odporu letounu 
2.3. UmístČní na trhu 
Letoun bude navrhován s dĤrazem na maximalizaci užitné hodnoty pĜi současné snaze 
o minimalizaci poĜizovacích a provozních nákladĤ. Cílem návrhu je vyvinout letoun 
ekonomicky dostupný pro širší spektrum populace. 
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DĤležitým faktorem pĜi odhadu ceny letounu je zejména typ konstrukce a použitého 
materiálu. Letouny kompozitní zpravidla vyžadují vyšší poĜizovací náklady, zejména díky 
vysoké cenČ použitých materiálĤ a také celkové technologické náročnosti výroby. Jejich další 
nevýhodou je vyšší náchylnost na vysoké teploty nebo složitČjší proces oprav vzniklých 
poškození. Nespornou výhodou je však možnost výroby tvarovČ složitých dílĤ. 
Primární konstrukce bude z výše zmínČných dĤvodĤ kovová. PĜi návrhu letounu bude 
kladen dĤraz na tvarovou jednoduchost, která slibuje snížení výrobní náročnosti. Tyto 
pĜedpoklady umožní výrobu letounu ve formČ značnČ pĜedpracované stavebnice. 
DĤležitou položkou celkové ceny letounu je cena pohonné jednotky. Letoun bude proto 
možné vybavit motory rĤzných typĤ, výkonĤ a cen. Zákazník tak bude mít možnost dle 
vlastního uvážení nalézt rovnováhu mezi poĜizovací cenou a výkony letounu. 
PĜi návrhu tvaru letounu bude kladen dĤraz na dobrou ergonomii pilotního prostoru. 
Pilotní prostor musí být dostatečnČ prostorný a pohodlný i pro osoby vČtšího vzrĤstu či 
tČlesné hmotnosti. Kabina letounu musí poskytovat dobrý výhled, a to i pĜi pojíždČní. 
Dalšími faktory, které pĜímo implikují úspČšnost prodeje letounu, je jeho celková 
estetika a vybavení. Tyto faktory jsou pĜi prodeji letounu stejnČ dĤležité, jako jeho výkony 
či kvalita konstrukce. χčkoliv bude letoun v základní verzi prodáván v nejjednodušší možné 
podobČ, bude možné si k nČmu dokoupit velké množství tzv. „pĜíplatkové výbavy“, která jej 
učiní vizuálnČ i funkčnČ atraktivnČjším. Touto „výbavou“ mohou být napĜíklad: 
 
• Aerodynamické kryty 
• χerodynamické zakončení kĜídla (winglety) 
• Pokročilá avionika 
• Výbava pilotního prostoru 
• Vlečný háček 
 
Z hlediska marketingu a uspokojení nárokĤ vČtšího počtu zákazníkĤ je velmi výhodná 
možnost úpravy letounu do cestovní verze či verze STOδ Ěviz kapitola 2.1). 
2.4. Shrnutí požadovaných výkonĤ letounu  
Na základČ pĜedchozího definování typu a účelu letounu byly sepsány základní 
požadavky na jeho letové výkony. Shrnuty jsou v následující tabulce. 
 
Cestovní rychlost vc 190 km/h 
Pádová rychlost v pĜistávací konfiguraci vs0 65 km/h 
Rychlost stoupání vy 6 m/s 
Rychlost stoupání aerovleku vy 3 m/s 
Délka rozjezdu SG 80 m 
Dolet Srange 1000 km 
Tab 1: Požadované výkony letounu 
Hodnoty jednotlivých letových výkonĤ jsou v této fázi návrhu pouze orientační. ψlíže 
budou specifikovány a pĜesnČ určeny pozdČji.  
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3. PĜehled letounĤ podobného typu 
VytvoĜení statistiky letounĤ podobného typu patĜí k dĤležitým činnostem, které 
pĜedchází vlastnímu návrhu letounu. V rámci statistiky jsou sbírány informace týkající se 
geometrie, hmot, výkonĤ či cen. Zpracovaná data poté mohou výraznČ pomoci se zvolením 
požadovaných charakteristik a výkonĤ tak, aby letoun vyplnil prázdné místo na trhu nebo 
ostatní letouny v dané kategorii pĜedčil. Dalším využitím statistiky je prvotní orientační 
volba nČkterých parametrĤ dĤležitých pĜi návrhu letounu. Statistika také slouží jako určitá 
kontrola. Vytyčuje návrhu jisté mantinely, jelikož obsahuje data podložená realitou. 
Základní statistická data vybraných letounĤ jsou uvedena níže. 
3.1. Savage Shock Ultra 
Savage Shock Ultra je jedním z letounĤ vyrábČných společností Zlin χviation. δetouny 
společnosti Zlin χviation jsou silnČ inspirovány oblíbenými tvary letounĤ typu Piper Cub. 
Jejich hlavní devízou jsou nízká pádová rychlost a dobrá Ĝiditelnost pĜi malých rychlostech. 
Jedná se o dvoumístný vzpČrový hornoplošník v tandemovém uspoĜádání.  Je vybaven 
kĜídlem s účinnou dvou-štČrbinovou klapkou a elektricky ovládaným slotem. KĜídlo je 
kovové konstrukce, částečnČ potažené plátnem. Trup tvoĜí trubková pĜíhradovina rovnČž 
potažená plátnem. Ocasní plochy mají profil rovné desky. TvoĜeny jsou kovovou konstrukcí 
s plátČným potahem. [4] 
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Model Savage Shock Ultra - 
Výrobce Zlin Aviation - 
Motor Rotax 912/914/915 - 
Výkon motoru 74/85/100 kw 
   RozpČtí 9 m 
Délka  6.84 m 
Výška 2.25 m 
Plocha kĜídla 15.21 m2 
Štíhlost kĜídla 5.33 - 
ŠíĜka kabiny 0.69 m 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 295 kg 
Provozní násobky 6 / -3 g 
   
Cestovní rychlost 140 km/h 
NepĜekročitelná rychlost 185 km/h 
Rychlost stoupání 5 m/s 
pádová rychlost s klapkami γ4 Ěnení ustálený režimě km/h 
Dostup 4800 m 
Dolet 520 km 
Tab 2: Technické údaje - Savage Shock Ultra [4] 
3.2. CH-750 Super Duty 
CH-750 Super Duty je letoun americké firmy Zenith Air. Letouny tohoto výrobce jsou 
charakteristické svou jednoduchou odolnou konstrukcí a schopností provádČní vzletĤ a 
pĜistání v omezeném prostoru. Jsou vyrábČny ve formČ stavebnice, což výraznČ snižuje jejich 
cenu. 
Jedná se o dvoumístný vzpČrový hornoplošník s uspoĜádáním sedadel vedle sebe. 
Konstrukce kĜídla je tvoĜena hlavním a pomocným nosníkem, plechovým potahem a 
plechovými žebry. KĜídlo je vybaveno pevným slotem. Vztlakové klapky a kĜidélka jsou 
tvoĜeny klapkami typu Junkers. Trup je tvoĜen plechovou polo-skoĜepinou. Podvozek je 
pevný s pĜíćovým kolem. [6] 
 
 
Obr 6: CH-750 Super Duty [7] 
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Model CH-750 Super Duty - 
Výrobce Zenith Air - 
Motor Continental O-200 Ěmožnost silnČjšíchě - 
Výkon motoru 75 kw 
   RozpČtí 8.84 m 
Délka  6.65 m 
Výška 2.64 m 
Plocha kĜídla 13.38 m2 
Štíhlost kĜídla 5.84 - 
ŠíĜka kabiny 1.06 / 1.β7 Ěvypouklé dveĜeě m 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 352 kg 
Provozní násobky 6 / -3 g 
   
Cestovní rychlost 160 km/h 
Rychlost stoupání 5 m/s 
pádová rychlost s klapkami 56 km/h 
Dolet 708 km 
Tab 3: Technické údaje - CH-750 Super Duty [7] 
3.3. CH-750 Cruzer 
CH-7η0 Cruzer je také letoun americké společnosti Zenith χir. StejnČ jako CH-750 
Super Duty vychází svou koncepcí z letounu CH-701. CH-7η0 Cruzer je však letounem 
optimalizovaným pro cestovní režim letu. 
Konstrukce je takĜka totožná s konstrukcí letounu CH-7η0 Super Duty. ZmČn se dočkalo 
kĜídlo, které je tvoĜeno jiným profilem, neobsahuje pevný slot a je podepĜeno jen jednou 
vzpČrou. ZmČny potkaly také vodorovnou ocasní plochu, která byla optimalizována pro 
cestovní režim letu. 
Oproti CH-750 Super Duty dosahuje CH-7η0 Cruzer vyšší cestovní rychlosti a vČtšího 
doletu.  Díky absenci slotu a jinému profilu kĜídla má však vyšší pádovou rychlost. [8] 
 
 
Obr 7: CH-750 Cruzer [9] 
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Model CH-750 Cruzer - 
Výrobce Zenith Air - 
Motor Continental O-β00 Ěmožnost silnČjšíchě - 
Výkon motoru 75 kw 
   RozpČtí 9.1 m 
Délka  7.2 m 
Výška 2.8 m 
Plocha kĜídla 13.38 m2 
Štíhlost kĜídla 6.19 - 
ŠíĜka kabiny 1.06 / 1.β7 Ěvypouklé dveĜeě m 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 354 kg 
Provozní násobky 6 / -3 g 
   
Cestovní rychlost 190 km/h 
pádová rychlost s klapkami 63 km/h 
Dolet 837 km 
Tab 4: Technické údaje - CH-750 Cruzer [8],[9] 
3.4. Highlander 
Highlander je jedním z letounĤ americké společnosti Just χircraft. Jedná se o vzpČrový 
dvoumístný hornoplošník s uspoĜádáním sedadel vedle sebe. VývojovČ vychází z letounu 
Escapade stejné společnosti. ψyl však speciálnČ upraven pro tzv. „backcountry“ flying.  
Konstrukce kĜídla je tvoĜena kovovými nosníky a žebry. Potah tvoĜí částečnČ hliníkový 
plech a plátno. KĜídlo je vybaveno štČrbinovou klapkou. Trup tvoĜí kovová pĜíhradovina 
potažená plátnem. Ocasní plochy jsou rovnČž tvoĜeny kovovou konstrukcí s plátČným 
potahem. Letoun je vybaven pevným podvozkem s ostruhovým kolem. V kombinaci 
s velkými koly umožĖuje tento podvozek vzlety a pĜistání z neupraveného povrchu. 
Společnost Just χircraft dále vyrábí letouny Superstol a Superstol XL. Jedná se o letouny 
speciálnČ upravené pro nízkou pádovou rychlost, krátké vzlety a pĜistání. Oproti letounu 
Highlander je odlišností zejména instalace pevného slotu. [10] 
 
 
Obr 8: Highlander [10] 
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Model Highlander - 
Výrobce Just Aircraft - 
Motor Rotax 912/914 - 
Výkon motoru 74/85 kw 
   RozpČtí 9.6 m 
Délka  5.79 m 
Výška 1.98 m 
Plocha kĜídla 11.21 m2 
Štíhlost kĜídla 8.22 - 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 279 kg 
Provozní násobky 4 / -2 g 
   
Cestovní rychlost 169 km/h 
Rychlost stoupání 4 m/s 
pádová rychlost s klapkami 58 km/h 
Tab 5: Technické údaje – Higlander [10] 
3.5. Kitfox S7 Super Sport 
Kitfox S7 Super Sport je letoun vyrábČný americkou společností Kitfox χircraft. Jedná 
se o vzpČrový dvoumístný hornoplošník s uspoĜádáním sedadel vedle sebe. Koncept letounĤ 
Kitfox vyvinula spolčnost Daney χerocraft v Ř0. letech. Od tČchto dob se jím inspirovalo 
mnoho konstruktérĤ v USχ i EvropČ. 
Konstrukce letounu je primárnČ kovová. KĜídlo je tvoĜeno dvČma trubkovými nosníky, 
žebry a plátČným potahem. Je vybaveno flaperony, tvoĜenými klapkou typu Junkers. 
Konstrukce trupu je tvoĜena trubkovou pĜíhradovinou, rovnČž potaženou plátnem. 
Vodorovná a svislá ocasní plocha mají profil rovné desky.  Podvozek letounu je pevný. ve 
variantách s ostruhovým či pĜíćovým kolem. [11] 
 
 
Obr 9: Kitfox S7 Super Sport [12] 
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Model Kitfox S7 Super Sport - 
Výrobce Kitfox Aircraft - 
Motor Rotax, Lycoming, UL-Power, jiné - 
Výkon motoru dle motoru kw 
   RozpČtí 9.75 m 
Délka  5.99 m 
Výška 1.72 m 
Plocha kĜídla 12.26 m2 
Štíhlost kĜídla 7.75 - 
ŠíĜka kabiny 1.09 m 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 340 kg 
Provozní násobky 3.8 / -1.52 g 
   
Cestovní rychlost 193 km/h 
NepĜekročitelná rychlost 225 km/h 
pádová rychlost s klapkami 66 km/h 
Dostup 4876 m 
Dolet 984 km 
Tab 6: Technické údaje - Kitfox S7 Super Sport [11] 
3.6. Kitfox S7 Speedster 
Jak už název napovídá. jedná se o cestovní verzi letounu S7 Super Sport. Konstrukce 
obou letounĤ je velmi podobná. Speedster však disponuje menším kĜídlem, delším trupem a 
Ĝadou drobných úprav, týkajících se zejména aerodynamiky. [11] 
 
 
Obr 10: Kitfox S7 Speedster [13] 
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Model Kitfox S7 Speedster - 
Výrobce Kitfox Aircraft - 
Motor Rotax. Lycoming. UL-Power. jiné - 
Výkon motoru dle motoru kw 
   RozpČtí 8.53 m 
Délka  6.07 m 
Výška 1.82 m 
Plocha kĜídla 10.82 m2 
Štíhlost kĜídla 6.72 - 
ŠíĜka kabiny 1.09 m 
   
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 362 kg 
Provozní násobky 3.8 / -1.52 g 
   
Cestovní rychlost 209 km/h 
NepĜekročitelná rychlost 225 km/h 
pádová rychlost s klapkami 75 km/h 
Dostup 4876 m 
Dolet 1045 km 
Tab 7: Technické údaje - Kitfox S7 Speedster [11] 
3.7. Zpracování údajĤ statistiky 
Z dĤvodu orientace a vyhodnocování dat v rámci statistiky byly sestaveny následující 
závislosti. Pro určování prĤmČrných hodnot byly uvažovány pouze letouny s MTOM 600 kg. 
 
Graf 1: Závislost prázdné hmotnosti na maximální vzletové hmotnosti 
Prázdná hmotnost letounĤ s MTOM 600 kg se pohybuje okolo hranice 50 % MTOM. 
V pĜípadČ nČkterých letounĤ S εTOε nižší bývá podíl prázdné hmotnosti výraznČjší. 
NejčastČjším dĤvodem bývá skutečnost, že tyto letouny byly vyvíjeny a certifikovány dle 
starého pĜedpiu UL-2 ĚεTOε 47β.η kgě a zároveĖ byly certifikovány dle pĜedpisĤ δSχ, 



















Graf 2: Závislost plochy kĜídla na maximální vzletové hmotnosti 
PrĤmČrná hodnota plošného zatížení letounĤ s εTOε θ00 kg činí 4Ř kg/m3. Plošné 
zatížení letounĤ s menší εTOε je z pravidla nižší, a to z dĤvodĤ popsaných výše. 
 
 
Graf 3: Závislost výkonu motoru na maximální vzletové hmotnosti 
Výkonové zatížení letounĤ s εTOε θ00 kg dosahuje prĤmČrné hodnoty 0.14β kw/kg, 
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Graf 4: Závislost výkonového zatížení na plošném zatížení 
 
Graf 5: Závislost pádové rychlosti na plošném zatížení 
Z Graf 5 vyplývá, že pádové rychlosti nČkterých letounĤ dosahují velmi nízkých hodnot. 
Odpovídající součinitele vztlaku by v tČchto pĜípadech musely dosahovat hodnoty 4 a více, 
což je i za pĜedpokladu použití účinných vztlakových klapek a slotĤ témČĜ nereálné. 
OdĤvodnČním mohou být zkreslené hodnoty pádových rychlostí udávaných výrobci nebo 
fakt, že neodpovídají letounĤm v konfiguraci s maximální vzletovou hmotností. Dalším 
dĤvodem mĤže být skutečnost, že tyto rychlosti neodpovídají ustálenému letovému režimu, 
nýbrž momentu tČsnČ pĜed dosednutím, kdy se letouny nachází na extrémním úhlu nábČhu a 
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4. Koncepce letounu 
Koncepce letounu v maximální míĜe odpovídá základním požadavkĤm, které byly 
definovány v kapitole 2. V následujících podkapitolách je základní koncepční a konstrukční 
členČní letounu podrobnČji popsáno. 
4.1. PĜedpisová báze 
δetoun bude navrhován dle pĜedpisu Uδ-2. [14] 
4.2. Počet a uspoĜádání sedadel 
Dle pĜedpisu Uδ-2 je maximální počet sedadel letounu omezen na dvČ. δetoun bude tedy 
navrhován jako dvoumístný s uspoĜádáním sedadel za sebou Ěv tandemuě. Toto uspoĜádání 
minimalizuje čelní prĤĜez trupu a tím i jeho odpor. 
δetoun bude navrhován pro pilotáž z pĜedního sedadla. ěízení však bude zdvojeno, 
zejména z dĤvodu možnosti provádČní výcviku. 
4.3. Vzájemná poloha kĜídla a VOP 
Bylo zvoleno klasické uspoĜádání kĜídla a vodorovné ocasní plochy. 
4.4. Vzájemná poloha kĜídla a trupu 
Bylo zvoleno hornoplošné uspoĜádání kĜídla a trupu. Výhodou tohoto uspoĜádání je 
zejména dobrý výhled z kabiny. Dále potom možnost vyztužení kĜídla vzpČrou, což vede 
k nižší hmotnosti kĜídla a také nižšímu zatížení trupu. Hornoplošné uspoĜádání taktéž 
umožĖuje dosažení vyšších hodnot maximálního součinitele vztlaku. Oproti dolnoplošnému 
či stĜedoplošnému uspoĜádání totiž není horní „sací“ strana kĜídla zastínČna trupem letounu. 
K nevýhodám hornoplošného uspoĜádání patĜí napĜíklad obtížné tankování nádrží 
umístČných v kĜídle. 
4.5. Vzájemná poloha ocasních ploch 
Bylo zvoleno klasické uspoĜádání ocasních ploch s pĜedsunutou svislou ocasní 
plochou. Hlavním dĤvodem tohoto uspoĜádání je maximalizace délky ramena VOP pĜi 
současné minimalizaci celkové délky trupu. UmístČní VOP na dlouhém rameni má pozitivní 
vliv pĜi vyvažování vysokého klopivého momentu, zpĤsobeného výkonnou vztlakovou 
mechanizací. Další výhodou je možnost prĤbČžné konstrukce výškového kormidla. 
Snížení délky ramena SOP vlivem jejího pĜedsunutí je kompenzováno „klínem“, 
zvyšujícím smČrovou stabilitu letounu. 
4.6. Podvozek 
S ohledem na charakter letounu byl zvolen pevný podvozek s Ĝiditelným ostruhovým 
kolem. PĜi použití dobrého odpružení a kol s velkým prĤmČrem umožĖuje tento podvozek 
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vzlety a pĜistání mimo upravené letištní plochy. Oproti zatahovatelnému podvozku je pevný 
podvozek konstrukčnČ jednodušší a spolehlivČjší. 
Nevýhodou pevného podvozku je vysoký odpor, který zhoršuje výkony letounu. 
4.7. Vztlaková mechanizace 
Z dĤvodĤ snahy o minimalizaci pádové rychlosti bude letoun vybaven Fowlerovou 
klapkou, umístČnou na θ0 % rozpČtí kĜídla. εechanizmus pohybu klapky bude tvoĜen 
podvČsným závČsem. 
4.8. Konstrukce základních částí letounu  
S ohledem na charakter letounu bude materiálem primární konstrukce kov. DoplĖkové 
částí vnČjšího tvaru letounu Ězakončení vztlakových ploch, aerodynamické kryty, části 
interiéru apod.ě budou tvoĜeny vláknovými lamináty. 
Trup letounu bude tvoĜen kovovou pĜíhradovinou. Za účelem prodeje letounu ve formČ 
stavebnice bude pĜíhradovina částečnČ svaĜována a montována. Potah trupu bude tvoĜen 
primárnČ plátnem, které bude v pĜední části nahrazeno duralovým plechem. 
KĜídlo bude tvoĜeno kovovým hlavním nosníkem, pomocným nosníkem a žebry. 
Podélné vyztužení kĜídla bude mimo nosníkĤ zajišĢovat vzpČra. umístČná na dvou rotačních 
vazbách. Potah kĜídla bude rozdČlen na nosný Ěduralový plech v oblasti mezi hlavním 
nosníkem a nábČžnou hranou kĜídlaě a nenosný Ěplátno v oblasti mezi hlavním a pomocným 
nosníkem). 
Ocasní plochy budou taktéž kovové. Potah stabilizátoru a kýlové plochy bude tvoĜen 
duralovým plechem. 
Konstrukce kĜidélek, vztlakových klapek a kormidel ocasních ploch bude kovová 
s plátČným potahem. Torzní tuhost budou zajišĢovat diagonální výztuhy. 
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5. Určení plochy kĜídla 
V této kapitole bude uveden postup určení plochy kĜídla na základČ potĜebného výkonu 
pohonné jednotky v daných režimech letu. Použité vzorce a postupy byly čerpány 
z publikace „General χviation χircraft Design“, jejímž autorem je doktor Snorri 
Gudmundsson. [15] 
Cílem tohoto procesu Ětzv. „Constraint analysis“ě je určit velikost kĜídla tak, aby letoun 
dosahoval požadovaných letových výkonĤ pĜi minimálním potĜebném výkonu motoru. 
V následujících odstavcích budou popsány dané režimy letu a jim odpovídající postup určení 
minimálního potĜebného výkonu pohonné jednotky. Požadované výkony letounu v daných 
letových režimech byly stanoveny na základČ zhodnocení statistiky letounĤ a také na základČ 
požadavkĤ, vycházejících ze zadání projektu. 
Výstupem této kapitoly bude určení finální plochy kĜídla a požadovaného výkonu 
motoru. 
5.1. Vstupní charakteristiky letounu 
PĜed provedením výpočtu bylo nutné zvolit nČkolik referenčních údajĤ. V prĤbČhu 
výpočtu byla data automaticky aktualizována na základČ volby plochy a rozpČtí kĜídla. 
 
Odhad plochy kĜídla: 
 
ܵ௪̴௥௘௙ ൌ ͳ͵ ሾ݉ଶሿ   
 
Odhad rozpČtí kĜídla: 
 
݈௪̴௥௘௙ ൌ ͻ ሾ݉ሿ   
 
Štíhlost kĜídla: 
 ܣ௪̴௥௘௙ ൌ ݈௪̴௥௘௙ଶܵ௪̴௥௘௙ ൌ ͻଶͳ͵ ൌ ͸Ǥʹ͵ ሾͳሿ (5.1) 
 
Oswaldova konstanta Ěodhad vhodný pro pĜímá kĜídla s malou štíhlostíě: 
 
 
݁௥௘௙ ൌ ͳǤ͹ͺ כ ቀͳ െ ͲǤͲͶͷ כ ܣௐೝ೐೑ ଴Ǥ଺଼ቁ െ ͲǤ͸Ͷ (5.2) 
 
݁௥௘௙ ൌ ͳǤ͹ͺ כ ሺͳ െ ͲǤͲͶͷ כ ͸Ǥʹ͵଴Ǥ଺଼ሻ ൌ ͲǤͺ͸ʹͳ ሾͳሿ   
 
Konstanta indukovaného odporu: 
 
 
݇௜௡ௗ̴௥௘௙ ൌ ͳߨ כ ܣௐ̴௥௘௙ כ ݁௥௘௙ (5.3) 
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 ݇௜௡ௗ̴௥௘௙ ൌ ͳߨ כ ͸Ǥʹ͵ כ ͲǤͺ͸ʹͳ ൌ ͲǤͲͷͻʹ͸ ሾͳሿ  
 
Odhad minimálního součinitele odporu letounu: 
 ܥ஽̴୫୧୬̴௥௘௙ ൌ ͲǤͲͶ ሾͳሿ 
5.2. Ustálená zatáčka 
Pomocí následujících vztahĤ lze určit potĜebný výkon pro provedení ustálené zatáčky 
pĜi dané hmotnosti letounu, rychlosti letu, výšce letu a úhlu náklonu letounu. Tato vstupní 
data jsou uvedena níže. 
 
Hmotnost letounu: ݉ ൌ ͸ͲͲ ሾ݇݃ሿ 
 
Tíha letounu: 
 ܹ ൌ ݉ כ ݃ ൌ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ ൌ ͷͺͺ͸ ሾܰሿ (5.4) 
 
Rychlost letu v zatáčce: ݒ ൌ ͳʹͲ ݇݉ ݄Τ ൌ ͵͵Ǥ͵͵ ሾ݉ ݏΤ ሿ 
 
S ohledem na charakter letounu byla jako referenční výška letu pro vČtšinu letových 
režimĤ vzata úroveĖ plochy δKOδ ĚletištČ Olomoucě. PĜi letu ve vyšší výšce nároky na 
výkon motoru rostou, zejména díky poklesu výkonu motoru s výškou letu. 
 ܪ ൌ ʹ͸ͷ ሾ݉ሿ 
 
Úhel zatáčky: ߠ ൌ ͸Ͳ ሾιሿ 
 
NáslednČ mĤže být spočtena hustota vzduchu v dané výšce. 
 
 ߩ௛ ൌ ߩ଴ כ ൬ͳ െ ܪͶͶ͵Ͳͺ൰ସǤଶହହଷ (5.5) 
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Dále dynamický tlak odpovídající dané výšce a rychlosti letu. 
 
 ݍ ൌ ͳʹ כ ߩ௛ כ ݒଶ ൌ ͳʹ כ ͳǤͳͻͶͳ כ ͵͵Ǥ͵͵ଶ ൌ ͸͸͵Ǥʹ͸ ሾܰȀ݉ଶሿ (5.6) 
 
Na základČ úhlu náklonu v zatáčce lze vypočítat násobek pĜetížení. 
 
 
݊ ൌ ͳcosሺߠ௧௨௥௡ሻ ൌ ͳcosሺ͸Ͳሻ ൌ ʹ ሾͳሿ 
 
(5.7) 
NáslednČ bylo stanoveno potĜebné tahové zatížení v závislosti na plošném zatížení 




ܹܶ ൌ ݍ ቈ ܥ஽୫୧୬̴௥௘௙൫ܹ ܵௐ̴௥௘௙Τ ൯ ൅ ݇௜௡ௗ̴௥௘௙ ൬݊ݍ൰ଶ כ ቆ ܹܵௐ̴௥௘௙ቇ቉ 
 
(5.8) 
 ܹܶ ൌ ͸͸͵Ǥʹ͸ ቈ ͲǤͲͶሺͷͺͺ͸ ͳ͵Τ ሻ ൅ ͲǤͲͷͻʹ͸ ൬ ʹ͸͸͵Ǥʹ͸൰ଶ כ ൬ͷͺͺ͸ͳ͵ ൰቉ ൌ ͲǤʹʹͲͶ ሾܰȀܰሿ   
 
Obdobným zpĤsobem je provedeno určení potĜebného tahového zatížení v ostatních 
režimech. Vstupní data a zkrácené postupy výpočtĤ jsou uvedeny v následujících 
podkapitolách. 
5.3. Rychlost stoupání 
Vstupní data: 
 
Hmotnost letounu m 600 kg 
Tíha letounu W 5886 N 
NadmoĜská výška H 265 m 
Hustota ȡh 1.1941 kg/m3 
Rychlost v 110 km/h 
Dynamický tlak q 557.44 N/m2 
Rychlost stoupání vy 6 m/s 
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ܹܶ ൌ ͸͵ͲǤͷͷ ൅ ͷͷ͹ǤͶͶሺͷͺͺ͸ ͳ͵Τ ሻ כ ͲǤͲͶ ൅ ͲǤͲͷͻʹ͸ͷͷ͹ǤͶͶ כ ൬ͷͺͺ͸ͳ͵ ൰ ൌ ͲǤʹͻ͵ͺ ሾܰȀܰሿ 
 
  
5.4. Rychlost stoupání aerovlek 
Pro provedení analýzy byly vybrány tĜi kluzáky, reprezentující základní kategorie. 
 
• L-13 Blaník – školní dvoumístný kluzák 
• VSO-10 Gradient – kluzák klubové tĜídy 
• Duo Discuss XL – dvoumístný výkonný kluzák 
 
Tyto kluzáky se liší svými aerodynamickými vlastnostmi, hmotností a požadovanou 
rychlostí vleku. Vzorový výpočet potĜebného tahového zatížení aerovleku je proveden pro 
kluzák klubové tĜídy VSO-10 Gradient. 
Minimální tahové zatížení pro dosažení požadované rychlosti stoupání aerovleku bylo 
určeno jako součet dílčích tahových zatížení pro letoun a kluzák samotný. ψyla uvažována 
hmotnost letounu v sólovém obsazení 500 kg. 
 
Vstupní data letoun: 
 
Hmotnost letounu m 500 kg 
Tíha letounu W 4905 N 
NadmoĜská výška H 265 m 
Hustota ȡh 1.194125 kg/m3 
Rychlost vleku v 110 km/h 
Dynamický tlak q 557.4428 N/m2 
Rychlost stoupání vy 3.5 m/s 
Tab 9: Rychlost stoupání aerovlek VSO-10 Gradient - vstupní data letoun 
Tahové zatížení letoun: 
 
 
൬ ܹܶ ൰௟௘௧௢௨௡ ൌ ݒ௬ݒ ൅ ݍ൫ܹ ܵ௪̴௥௘௙Τ ൯ כ ܥ஽̴୫୧୬̴௥௘௙ ൅ ݇௜௡ௗ̴௥௘௙ݍ כ ቆ ܹܵ௪̴௥௘௙ቇ 
 
(5.10) 
 ൬ ܹܶ ൰௟௘௧௢௨௡ ൌ ͵Ǥͷ͵ͲǤͷͷ ൅ ͷͷ͹ǤͶͶሺͶͻͲͷ ͳ͵Τ ሻ כ ͲǤͲͶ ൅ ͲǤͲͷͻʹ͸ͷͷ͹ǤͶͶ כ ൬ͶͻͲͷͳ͵ ൰ൌ ͲǤʹͳ͵ͺ ሾܰȀܰሿ 
 
  
Za účelem určení minimálního tahového zatížení pro dosažení požadované stoupavosti 
kluzáku musí být nejprve určeny jeho základní charakteristiky. Hodnota minimálního 
součinitele odporu byla zjištČna zpracováním dat rychlostních polár dostupných na webu 
aeroklubu KĜižanov [29]. 
  




Hmotnost kluzáku mglid 380 kg 
Tíha kluzáku Wglid 3727.8 N 
Plocha kĜídla kluzáku Sw_glid 12 m2 
RozpČtí kĜídla kluzáku lw_glid 15 m 
Štíhlost kĜídla kluzáku AW_glid 18.75 - 
Plošné zatížení kluzáku Wglid/ Sw_glid 310.65 N/m2 
Oswaldova konstanta eglid 0.95 - 
Konstanta ind. Odporu kluzáku kglid 0.01787 - 
εinimální součinitel odporu kluzáku CD_min_glid 0.0125 - 
NadmoĜská výška H 265 m 
Hustota ȡh 1.194125 kg/m3 
Rychlost vleku v 110 km/h 
Dynamický tlak q 557.4428 N/m2 
Rychlost stoupání vy 3.5 m/s 
Tab 10: Rychlost stoupání aerovlek VSO-10 Gradient - vstupní data kluzák 
Minimální tahové zatížení pro kluzák není určeno pro rozsah rĤzných plošných zatížení. 
Plošné zatížení kluzáku je známé, a tedy mĤže být tahové zatížení určeno jako fixní hodnota, 
která bude následnČ pĜičtena k tahovému zatížení letounu. 
  
Tahové zatížení kluzák: 
 
 








൬ ܹܶ ൰௚௟௜ௗ ൌ ͲǤͳͶͻ͸ ሾܰȀܰሿ 
 
 
Výsledné potĜebné tahové zatížení aerovleku je určeno jako součet tahového zatížení 
letounu a kluzáku. 
 




൬ ܹܶ ൰௧௢௪ ൌ ͲǤʹͳ͵ͺ ൅ ͲǤͳͶͻ͸ ൌ ͲǤ͵͸͵Ͷ ሾܰȀܰሿ   
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Graf 6: PotĜebné tahové zatížení - rychlost stoupání aerovlek VSO-10 Gradient 
Stejným zpĤsobem bylo určeno potĜebné tahové zatížení pro aerovlek kluzákĤ δ-13 
Blaník a Duo Discuss XL. Odlišností ve vstupních datech byly kromČ jiných charakteristik 
kluzákĤ zejména jiné požadované rychlosti stoupání a letu aerovleku. Výsledky analýzy 










Hmotnost kluzáku [kg] 380 500 750 
Plocha kĜídla kluzáku [m2] 12 19.15 16.4 
Rychlost letu aerovleku [km/h] 110 110 140 
Rychlost stoupání aerovleku [m/s] 3.5 3 2.5 
Tab 11: Rychlost stoupání aerovleku – shrnutí 
 



















Plošné zatížení letounu [kg/m2]


















Plošné zatížení letounu [kg/m2]
Stoupavost aerovlek Blaník Stoupavost aerovlek Duo Discuss XL Stoupavost aerovlek VSO - 10
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5.5. Délka rozjezdu 
Vstupní data: 
 
Hmotnost letounu m 600 kg 
Tíha letounu W 5886 N 
NadmoĜská výška H 265 m 
Hustota ȡh 1.1941 kg/m3 
Souč. vztlaku letounu pĜi rozjezdu CL_TO 0.7 - 
Souč. odporu letounu pĜi rozjezdu CD_TO 0.045 - 
Pádová rychlost vs0_ref 65 km/h 
Rychlost pĜi odlepení Vloft_ref 71.5 km/h 
Dynamický tlak q 117.76 N/m2 
Koeficient tĜení ȝground 0.04 - 
Délka rozjezdu SG_ref 50 m 
Tab 12: Délka rozjezdu - vstupní data 
εinimální tahové zatížení: 
 
 




ܹܶ ൌ ͳͻǤͺ͸ଶʹ כ ͻǤͺͳ כ ͷͲ ൅ ͳͳ͹Ǥ͹͸ כ ͲǤͲͶͷͷͺͺ͸ ͳ͵Τ ൅ ͲǤͲͶ ൬ͳ െ ͳͳ͹Ǥ͹͸ כ ͲǤ͹ͷͺͺ͸ ͳ͵Τ ൰ൌ ͲǤͶͶ͸ͷ ሾܰȀܰሿ   
5.6. Cestovní rychlost 
Vstupní data: 
 
Hmotnost letounu m 600 kg 
Tíha letounu W 5886 N 
NadmoĜská výška H 1000 m 
Hustota ȡh 1.111601 kg/m3 
Cestovní rychlost vc 195 km/h 
Dynamický tlak q 1630.734 N/m2 
Tab 13: Cestovní rychlost - vstupní data 
εinimální tahové zatížení: 
 
 
ܹܶ ൌ ݍ כ ܿ஽̴୫୧୬̴௥௘௙ ൭ ͳܹ ܵ௪ೝ೐೑ൗ ൱ ൅ ݇௜௡ௗ̴௥௘௙ ൬ͳݍ൰ ቆ ܹܵ௪ೝ೐೑ ቇ (5.14) 
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ܹܶ ൌ ͳ͸ͲǤ͹͵Ͷ כ ͲǤͲͶ ൬ ͳͷͺͺ͸ ͳ͵Τ ൰ ൅ ͲǤͲͷͻʹ͸ ൬ ͳͳ͸͵ͲǤ͹͵Ͷ൰ ൬ͷͺͺ͸ͳ͵ ൰ൌ ͲǤͳ͸Ͳ͸ ሾܰȀܰሿ   
5.7. Dostup 
Pro stanovení minimálního tahového zatížení pro dosažení daného dostupu musela být 
nejprve určena referenční analytická polára, která je definována následující rovnicí. 
 
 




Graf 8: Referenční analytická polára letounu 
NáslednČ mohla být z referenční poláry získána maximální klouzavost ĚpomČr CL/CD), 




Hmotnost letounu m 600 kg 
Tíha letounu W 5886 N 
Dostup H 4500 m 
Hustota ȡh 0.7766 kg/m3 
Minimální stupací rychlost yy_min 0.508 m/s 
Maximální klouzavost (CL/CD)max 10.27 - 
Odpovídající souč. vztlaku CL 0.82 - 
Odpovídající souč. odporu CD 0.080 - 
Odpovídající rychlost v 135.639 km/h 
Dynamický tlak q 551.25 N/m2 
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ܹܶ ൌ ݒ௬̴௠௜௡ඩʹߩு ቆ ܹܵ௪ೝ೐೑ ቇ ඨ ݇௥௘௙͵ כ ܥ஽̴୫୧୬̴௥௘௙




ܹܶ ൌ ͲǤͷͲͺඨ ʹͲǤ͹͹͸͸ ቀͷͺͺ͸ͳ͵ ቁ ටͲǤͲͷͻʹ͸͵ כ ͲǤͲͶ ൅ Ͷඨ
ͲǤͲͷͻʹ͸ כ ͲǤͲͶ͵ ൌ ͲǤͳ͵Ͳʹ ሾܰȀܰሿ   
5.8. PĜepočet tahového zatížení na potĜebný výkon 
Výsledkem pĜedchozích výpočtĤ jsou prĤbČhy závislostí minimálního tahového zatížení 
na plošném zatížení pro dosažení požadovaných výkonĤ pĜi daných režimech letu. Tato data 
jsou však pro praktické vyhodnocení optimalizace a výbČr pohonné jednotky nevhodná. Pro 
názornČjší interpretaci výsledkĤ je nutné pĜepočítat hodnoty minimálních tahových zatížení 
na odpovídající výkon motoru. Názorný postup je uveden níže. Dosazené hodnoty odpovídají 




 ܶ ൌ ܹܶ כ ݉ כ ݃ ൌ ͲǤʹʹͲͶ כ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ ൌ ͳʹͻ͹Ǥʹ͹ ሾܰሿ  (5.17) 
 
Výkon motoru Ě„ψreak horsepower“ě: 
 
 
஻ܲு௉ ൌ ܶ כ ݇ͳ כ ݒ כ ݇ʹߟ௣௥௢௣ כ ݇͵  
 
(5.18) 
 ஻ܲு௉ ൌ ͳʹͻ͹Ǥʹ͹ כ ͲǤʹʹͶͺͲͻ כ ͳʹͲ כ ͲǤͻͳͳͶͶͲǤͺ כ ͷͷͲ ൌ ͹ʹǤͶͻ ሾ݄݌ሿ   
 
Kde: ݇ͳ ǥ ݇݋݊ݏݐܽ݊ݐܽ െ ݌�݁݌݋č݁ݐ ܰ െ ݈ܾ݂ ݇ʹ ǥ ݇݋݊ݏݐܽ݊ݐܽ െ  ݌�݁݌݋č݁ݐ ݇݉ ݄Τ െ ݂ݐ ݏΤ  ݇͵ ǥ ݇݋݊ݏݐܽ݊ݐܽ െ ݌�݁݌݋č݁ݐ ݊ܽ ܤܪܲ ߟ௣௥௢௣ ǥ ݋݄݀ܽ݀ �č݅݊݊݋ݏݐ݅ ݌ݎ݋݌ݑ݈ݏ݋ݎݑ 
 
Pozn: 
Konstanty k1, k2 a kγ jsou použity z dĤvodu užití imperiálních jednotek 
autorem publikace General Aviation Aircraft Design [15]. 
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Výkon motoru pĜepočten na hladinu moĜe Ě„ψreak horsepower – sea level“ě: 
 
 




஻ܲு௉ೄಽ ൌ ͹ʹǤͶͻ ቀͳǤͳ͵ʹ כ ͳǤͳͻͶͳǤʹʹͷ െ ͲǤͳ͵ʹቁ ൌ ͹ͶǤ͸͵ ሾ݄݌ሿ   
 
Následující graf zobrazuje závislosti minimálního potĜebného výkonu na plošném 
zatížení letounu. Z grafu je patrné, že pro vČtšinu letových režimĤ minimální požadovaný 
výkon motoru klesá s rostoucím plošným zatížením. NejvýraznČji je to viditelné v pĜípadČ 
režimu cestovní rychlosti. 
 
 
Graf 9: Constraint analysis - závislost minimálního požadovaného výkonu motoru na plošném zatížení 
Dle prĤbČhĤ závislostí se mĤže zdát, že optimálním Ĝešením je plochu kĜídla co nejvíce 
minimalizovat a tím pádem docílit vysoké hodnoty plošného zatížení. PotĜebná plocha 
kĜídla je však také definována požadovanou pádovou rychlostí letounu a s ní spojeným 
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5.9. Pádová rychlost – omezení součinitelem vztlaku 
Hodnota pádové rychlosti letounu je ovlivnČna nČkolika faktory. Jsou jimi zejména 
hmotnost letounu, plocha kĜídla, hustota vzduchu a maximální součinitel vztlaku. 
εaximální součinitel vztlaku je hodnota závislá na geometrii kĜídla, použitém profilu a 
zejména na vztlakové mechanizaci. Pro navrhovaný letoun je uvažováno použití výkonných 
vztlakových klapek. Pro účel této analýzy byla stanovena horní hranice maximálního 
součinitele vztlaku pro daný typ letounu na hodnotu β.5. Tato hodnota bude v pozdČjší fázi 
návrhu blíže specifikována na základČ výbČru profilu a výpočtu vztlakové mechanizace. 
Dle následujícího vztahu byl určen požadovaný součinitel vztlaku pro danou pádovou 




Hmotnost letounu m 600 kg 
Tíha letounu W 5886 N 
NadmoĜská výška h 265 m 
Hustota ȡh 1.194125 kg/m3 
Pádová rychlost vs0 64 km/h 
Dynamický tlak q 188.7013 N/m2 




ܥ௅̴୫ୟ୶ ൌ ͳݍ כ ܹܵ௪ೝ೐೑ ൌ ͳͳͺͺǤ͹Ͳͳ͵ כ ͷͺͺ͸ͳ͵ ൌ ʹǤ͵ͻͻͶ ሾͳሿ (5.20) 
 
NáslednČ mohla být závislost součinitele vztlaku na plošném zatížení letounu zahrnuta 
do grafu „Constraint analysis“. 
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5.10. Vyhodnocení analýzy 
Pro lepší orientaci ve výsledcích byly závislosti Constraint analysis vykresleny 
v závislosti na ploše kĜídla. V grafu byly pro pĜehlednost ponechány pouze rozhodující 
kĜivky, a to stoupavost aerovleku s kluzákem VSO-10 Gradient, cestovní rychlost, 
požadovaný součinitel vztlaku a vyznačení plochy kĜídla. 
 
Graf 11: Constraint analysis - závislost požadovaného výkonu motoru na ploše kĜídla, kritické kĜivky 
Z Graf 11 vyplývá, že referenční plocha kĜídla 1γ m2 je pĜíliš velká a nevýhodná 
z hlediska výkonu motoru pro požadovanou cestovní rychlost. Součinitel vztlaku potĜebný 
pro dosažení požadované pádové rychlosti pĜi dané ploše kĜídla dosahuje hodnoty 2.3994, 
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V dalším kroku byla velikost plochy kĜídla zmenšena na 1β.54 m2, což je hodnota 
odpovídající prĤsečíku kĜivek cestovní rychlosti a stoupavosti aerovleku s kluzákem VSO-
10 Gradient. Veškeré závislosti byly po pĜepočtení zobrazeny v Graf 12. 
 
 
Graf 12: Constraint analysis - finální závislosti 
Tato velikost plochy kĜídla se jeví dle výsledkĤ výpočtu ideální z hlediska výkonĤ 
letounu, požadovaného výkonu pohonné jednotky a součinitele vztlaku pro dosažení 
požadované pádové rychlosti. Hodnota nutného součinitele vztlaku pro dosažení požadované 
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6. VýbČr pohonné jednotky 







Ustálená zatáčka 74.63 55.65 
Stoupavost 90.75 67.67 
Stoupavost aerovlek VSO - 10 92.82 69.21 
Stoupavost aerovlek Blaník 86.48 64.49 
Stoupavost aerovlek Duo Discuss XL 89.43 66.69 
Délka rozjezdu 86.20 64.28 
Cestovní rychlost 92.64 69.08 
Dostup 82.26 61.34 
Tab 16: Constraint analysis - minimální potĜebné výkony 
Na základČ hodnot v Tab 16 bylo stanoveno, že maximální trvalý výkon pohonné 
jednotky by se mČl pohybovat okolo hranice 100 kw. Motor s tímto výkonem tak bude pĜi 
všech vyšetĜovaných režimech pracovat maximálnČ na 70 %, což je pozitivní z hlediska jeho 
životnosti. Navíc bude poskytovat dostatečnou výkonovou rezervu pĜi vzletu či krizových 
situacích. 
Po provedení rešerše byl vybrán motor belgické firmy Uδ Power s označením UδP γη0 
iS. Jeho technické specifikace jsou shrnuty v Tab 17. 
 
 
Obr 11: Motor ULP 350 iS [16] 
Výrobce UL Power [-] 
Model ULP 350 iS [-] 
Cena bez DPH 607 000 [kč] 
Zdvihový objem 3500 [cm3] 
Maximální trvalý výkon 97 [kw] 
εaximální otáčky 3300 [ot/min] 
Suchá hmotnost 66.1 [kg] 
Kompletní hmotnost 78.4 [kg] 
Tab 17: Parametry motoru ULP 350 iS [16]  
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Po provedení rešerše dostupných vrtulí byla vybrána tĜílistá „constant speed“ vrtule 
značky χirmaster [21] s označením χP4γ1CTF-WWRRθθU. DĤvodem výbČru této vrtule 
byla zejména dostupnost experimentálnČ určené tahové kĜivky s motorem ULP 350 iS, která 
byla v kapitole 11 použita pro určení letových výkonĤ. 
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7. VýbČr profilu kĜídla 
VýbČr aerodynamického profilu kĜídla je jedním ze základních parametrĤ, které musí 
být pĜizpĤsobeny typu a účelu letounu. Každý profil poskytuje určité výhody, které jsou však 
ve vČtšinČ pĜípadĤ vyváženy nevýhodami na stranČ druhé. Základním kritériem pĜi výbČru 
profilu je zejména návrhový cestovní režim letounu a s ním spojený součinitel vztlaku. Je 
žádoucí, aby pĜi tomto režimu produkoval profil co nejmenší aerodynamický odpor. Dalšími 
parametry jsou napĜíklad maximální součinitel vztlaku, relativní tloušĢka profilu či jeho 
geometrie. 
Za účelem výbČru optimálního aerodynamického profilu kĜídla byl proveden prĤzkum. 
Pro získání potĜebných charakteristik byla použita data ze zdrojĤ [17] a [18]. Základními 
kritérii pro výbČr profilu byly: 
 
• Nízký součinitel odporu pĜi návrhovém součiniteli vztlaku Cl = 0.3 
• Nízký součinitel klopivého momentu pĜi nulovém součiniteli vztlaku 
• εaximální součinitel vztlaku kĜídla se vztlakovými klapkami CL_max_w_fl ≥ 2.5 
• Vysoká hodnota maximální klouzavosti 
• Vysoká hodnota maximálního ekonomického režimu 
• Velká relativní tloušĢka 
 
Po shromáždČní potĜebných dat bylo vybráno η profilĤ. Uvedeny jsou v tabulce níže. 
Profil GAW1 GAW1 mod Douglas LA203A SM 701 MS 0317 
CL_max_w_fl 2.52 2.62 2.46 2.45 2.54 
CD_min 0.0066 0.0066 0.0074 0.0063 0.0065 
(CL/CD)max 112.62 102.96 160.47 110.87 80.43 
(CL3/2/CD)max 103.63 126.49 194.69 108.96 89.12 
TloušĢka profilu 0.17 0.17 0.157 0.16 0.17 
Klopivý moment pĜi Cl = 0 -0.104 -0.0848 -0.1622 -0.1207 -0.0791 
Tab 18: VýbČr potenciálních profilĤ a jejich charakteristiky 
Profily byly mezi sebou porovnány v každém z uvedených kritérií a dle poĜadí 
ohodnoceny v rozmezí 1 až η bodĤ. Bodové hodnocení je uvedeno v tabulce níže. 
Profil GAW1 GAW1 mod Douglas LA203A SM 701 MS 0317 
CL_max_kĜídlo 3 5 2 1 4 
CD_min 3 2 1 5 4 
(CL/CD)max 4 2 5 3 1 
(CL3/2/CD)max 2 4 5 3 1 
TloušĢka profilu 3 3 1 2 3 
Klopivý moment pĜi Cl=0 3 4 1 2 5 
Tab 19: Bodové hodnocení profilĤ 
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Po sečtení bodĤ byla sestavena tabulka výsledkĤ. 
Profil GAW1 GAW1 mod Douglas LA203A SM 701 MS 0317 
Skóre 18 20 15 16 18 
PoĜadí 2 1 5 4 2 
Tab 20: Výsledky hodnocení profilĤ 
Nejlepšího výsledku hodnocení dosáhl modifikovaný profil NχSχ/δχNGδEY δS (1) - 
0417 mod. (modifikovaný profil GAW (1)). Pro navrhovaný letoun byl však nakonec vybrán 
profil NASA/LANGLEY MS (1) - 0317 a to z dĤvodu dostupnosti tunelových mČĜení a také 
prakticky ovČĜených vlastností, jelikož se jedná o profil použitý na ĜadČ ultralehkých letounĤ. 
Dalším pozitivem tohoto profilu je nízký součinitel klopivého momentu pĜi nulovém vztlaku, 
který slibuje nižší torzní zatížení kĜídla, a tedy i jeho nižší hmotnost. 
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8. Návrh geometrie základních částí letounu 
PĜi návrhu základní geometrie byl kladen dĤraz na tvarovou jednoduchost, která pĜináší 
výhody z hlediska technologie výroby. Základní geometrické charakteristiky jednotlivých 
částí letounu jsou popsány níže. Rendry γD modelu jsou obsaženy v pĜíloze b). 
8.1. Návrh geometrie kĜídla 
S ohledem na celkovou koncepci a požadovaný charakter letounu bylo zvoleno kĜídlo 
obdélníkového pĤdorysu. 
Hlavní aerodynamickou výhodou tohoto tvaru je postupné odtrhávání proudČní od 
koĜene kĜídla smČrem k jeho konci. Díky této skutečnosti nebývá nutné kĜídlo 
aerodynamicky ani geometricky kroutit. Další výhodou je již dĜíve zmiĖovaná technologie 
výroby.  
Nevýhodou obdélníkového kĜídla jsou vyšší hodnoty indukovaného odporu, které mají 
za dĤsledek snížení maximálního součinitele vztlaku a celkové zhoršení letových výkonĤ. 
S ohledem na účel letounu však není tento vliv rozhodující. 
8.1.1. Plocha kĜídla  
Velikost plochy kĜídla byla určena v kapitole 5. 
 
 ܵ௪ ൌ ͳʹǤͷͶ ሾ݉ଶሿ   
8.1.2. Štíhlost a rozpČtí kĜídla  
Štíhlost kĜídla byla volena na základČ dat získaných ze statistiky letounĤ podobného 
typu. Zvolení vyšší štíhlosti by vedlo ke snížení indukovaného odporu kĜídla, a tím pádem i 
zlepšení letových výkonĤ. SoučasnČ by však mČlo za následek snížení účinnosti kĜidélek či 
zvýšení ohybového zatížení, a tedy i hmotnosti kĜídla. 
 
 ܣ௪ ൌ ͸ǤͶ͸ ሾͳሿ   
 
RozpČtí kĜídla odpovídající zvolené ploše a štíhlosti je vypočteno dle následujícího 
vztahu. 
 ݈௪ ൌ ඥܵ௪ כ ܣ௪ ൌ ξͳʹǤͷͶ כ ͸ǤͶ͸ ൌ ͻ ሾ݉ሿ (8.1) 
8.1.3. Vztlaková mechanizace 
Vztlaková mechanizace je tvoĜena Fowlerovou klapkou, nacházející se na θ0 % rozpČtí 
kĜídla. Relativní hloubka klapky je γ0 %. εechanizmus pohybu klapky je Ĝešen pomocí 
podvČsného závČsu. 
  
 35   
  
Zvolená vztlaková mechanizace výraznČ snižuje pádovou rychlost letounu. V kombinaci 
s výkonnou pohonnou jednotkou tak minimalizuje dráhu potĜebnou pro vzlet a pĜistání. 
Podrobné výpočty vztlakové mechanizace jsou obsaženy v kapitole 10. 
8.1.4. KĜidélka  
KĜidélka bezprostĜednČ navazují na vztlakovou klapku a zabírají tak γ2 % rozpČtí kĜídla. 
Jsou tvoĜena jednoduchou klapkou s relativní hloubkou γ0 %. Velikost kĜidélek byla určena 
dle údajĤ získaných ze statistiky. V dalších fázích návrhu je vhodné ovČĜit, zda jsou kĜidélka 
vhodnČ dimenzována z hlediska dosažení dostatečné pĜíčné obratnosti letounu. Tato 
problematika nebude v rámci koncepčního návrhu Ĝešena. 
8.1.5. Ostatní charakteristiky 
Úhly šípu čtvrtinové čáry, vzepČtí a geometrického kroucení jsou nulové. 
 
 ߯௪ ൌ ߰௪ ൌ ߮௪ ൌ Ͳ ሾιሿ   
 
Délka stĜední aerodynamické tČtivy kĜídla odpovídá díky obdélníkovému pĤdorysu 
hloubkám koĜenového a koncového profilu. 
 
 ௌܾ஺்ೢ ൌ ܾ଴̴௪ ൌ ܾ௞̴௪ ൌ ܵ௪݈௪ ൌ ͳʹǤͷͶͻ ൌ ͳǤ͵ͻ͵͵ ሾ݉ሿ (8.2)   
 
Úhel nastavení kĜídla vĤči ose trupu je určen v kapitole 10.2.5 
 
 




Obr 12: Základní geometrie kĜídla 
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8.2. Návrh geometrie VOP 
Vodorovná ocasní plocha má stejnČ jako kĜídlo pĤdorysný tvar obdélníku. Její plocha 
byla určena na základČ mohutnosti a ramena VOP. Hodnota mohutnosti VOP byla získána 
ze statistických dat uvedených v publikacích [15] a [19]. Délka ramena VOP byla zvolena 
dle pĜedbČžných skic celkového uspoĜádání letounu. 
 
 




ܮு ൌ Ͷ ሾ݉ሿ 
 
  
 ܵு ൌ തܸு כ ܵ௪ כ ܾௌ஺்ೢܮு ൌ ͲǤͷͶͷ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵Ͷ ൌ ʹǤ͵ͺ ሾ݉ଶሿ (8.3) 
 
Štíhlost VOP se v pĜípadČ kategorie malých sportovních letounĤ pohybuje v rozmezí γ 
až η. S ohledem na tvar kĜídla a byla zvolena vizuálnČ odpovídající hodnota štíhlosti, a tedy 
i rozpČtí VOP. 
 ܣு ൌ ͵Ǥʹͻ ሾͳሿ   
 ݈ு ൌ ඥܵு כ ܣு ൌ ξʹǤ͵ͺ כ ͵Ǥʹͻ ൌ ʹǤͺ ሾ݉ሿ (8.4) 
 
Délka stĜední aerodynamické tČtivy VOP a současnČ i hloubky koĜenového a koncového 
profilu byly dopočteny z hodnot rozpČtí a plochy VOP. 
 
 ௌܾ஺்ಹ ൌ ܾ଴̴ு ൌ ܾ௞̴ு ൌ ܵு݈ு ൌ ʹǤ͵ͺʹǤͺ ൌ ͲǤͺͷ ሾ݉ሿ (8.5) 
 
Výškové kormidlo s hloubkou η0 % se nachází po celém rozpČtí VOP. Za účelem snížení 
sil v Ĝízení byla ke kormidlu pĜipojena rohová aerodynamická odlehčení. 
 
 
Obr 13: Základní geometrie VOP 
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Pro dosažení nulových sil v Ĝízení pĜi ustálených režimech letu je vhodné v pozdČjší části 
návrhu doplnit výškové kormidlo o vyvažovací plošku. V Rámci této diplomové práce však 
nebude vyvažovací ploška Ĝešena. 
8.3. Návrh geometrie SOP 
V pĜípadČ SOP je na rozdíl od kĜídla a VOP použit lichobČžníkový tvar s kladným úhlem 
šípu. Hlavní motivací pro použití tohoto tvaru bylo posunutí aerodynamického stĜedu SOP, 
a tedy zvČtšení jejího ramena. Podstatným dĤvodem byla taktéž estetika letounu. 
Plocha SOP byla stejnČ jako v pĜípadČ VOP určena dle požadované mohutnosti, získané 








ܮ௏ ൌ ͵Ǥ͸ʹ͵ ሾ݉ሿ 
 
  
 ܵ௏ ൌ തܸ௏ כ ܵ௪ כ ݈௪ܮ௏ ൌ ͲǤͲ͵ʹ͵ כ ͳʹǤͷͶ כ ͻ͵Ǥ͸ʹ ൌ ͳǤͲͳ ሾ݉ଶሿ (8.6) 
 
Hloubky koĜenového a koncového profilu byly zvoleny. 
 
 
ܾ଴̴௏ ൌ ͳǤʹ ሾ݉ሿ   
 
ܾ௞̴௏ ൌ ͲǤ͸ͷ ሾ݉ሿ   
 
Zúžení SOP bylo dopočteno. 
 
 ߟ௏ ൌ ܾ௞̴௏ܾ଴̴௏ ൌ ͲǤ͸ͷͳǤʹ ൌ ͲǤͷͶ ሾͳሿ (8.7) 
 
Výška SOP byla vypočtena z hodnot požadované plochy SOP a hloubek koĜenového a 
koncového profilu. 
 
 ݈௏ ൌ ܵ௏ͲǤͷ כ ሺܾ଴ೇ ൅ ܾ௞ೇሻ ൌ ͳǤͲͳͲǤͷ כ ሺͳǤʹ ൅ ͲǤ͸ͷሻ ൌ ͳǤͲͻ ሾ݉ሿ (8.8) 
 
Úhel šípu čtvrtinové čáry SOP byl zvolen tak, aby nedocházelo ke kolizi pĜi pohybu 
výškového a smČrového kormidla Ěosa otáčení výškového kormidla se nachází nČkolik 
centimetrĤ za koncem smČrového kormidlaě a aby byla zároveĖ dodržena délka ramena SOP. 
 ߯௏ ൌ ͵͸ ሾιሿ 
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SmČrové kormidlo s hloubkou 50 % SOP se nachází po celé délce. Pro snížení sil v Ĝízení 
je součástí smČrového kormidla rohové aerodynamické odlehčení. Dalším dĤvodem pro 
použití této dodatečné plochy je zabezpečení dostatečné účinnosti smČrového kormidla pĜi 
vybírání vývrtky. V této situaci je totiž část smČrového kormidla ovlivnČna úplavem za VOP. 
Z dĤvodu zvýšení smČrové stability letounu je SOP doplnČna o kýl. Zvýšení stranové 
stability je žádoucí zejména z dĤvodu plánovaného využití letounu k vlekání kluzákĤ. 
 
Obr 14: Základní geometrie SOP 
8.4. Návrh geometrie trupu a podvozku 
Trup letounu je navrhován tak, aby pojmul dva členy posádky. Jeho tvar vychází 
ze zvolené koncepce letounu. RozmČry pilotního prostoru byly voleny, aby zajistili dobrou 
ergonomii a pohodlí, a to i v pĜípadČ posádky vČtšího vzrĤstu. 
 
 
Obr 15: Základní geometrie pilotního prostoru 
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Geometrie podvozku byla navržena dle podkladĤ uvedených v [20]. Správná poloha 
podvozku je dĤležitá z dĤvodu stability letounu pĜi pojíždČní a pĜistání. Dále musí podvozek 
umožĖovat letounu rotaci a dosažení úhlu nábČhu odpovídajícímu maximálnímu součiniteli 
vztlaku pĜi startu. DĤležitými vstupními parametry pĜi návrhu geometrie podvozku byly 
polohy pĜední a zadní centráže, které jsou určeny pozdČji v kapitole 9.10. 
Dalším dĤležitým faktorem byl prĤmČr použité vrtule Airmaster AP431CTF-
WWRR66U [21]. Podvozek totiž musí zajistit dostatečnou mezeru mezi vrtulí a povrchem 
vzletové dráhy pĜi zvednutí ostruhového kola. 
Součástí podvozkové nohy ostruhového kola je vlečný háček. PĜi polohování 
ostruhového kola musel být uvažován vertikální rozsah úhlĤ vlečného lana Ě+- 30°). 
definovaný v doplĖku o vlekání pĜedpisu Uδ-2 [14]. Ostruhové kolo bylo umístČno tak, aby 
pĜi současné maximální výchylce vlečného lana nahoru a maximální kladné výchylce 
výškového kormidla ĚdolĤě nedošlo ke kolizi. 
 
Obr 16: Základní geometrie podvozku 
Rozchod kol podvozku byl navržen s ohledem na dostatečnou pĜíčnou stabilitu pĜi 
pojíždČní, jejímž ukazatelem je maximální úhel ȟ=60°. pĜevzatý z literatury [22]. 
 
 ݓ̴݄݈݁݁ݐݎܽܿ݇ ൌ ʹǤͲͶ ሾ݉ሿ   
 
Obr 17: PĜíčná stabilita podvozku [22]  
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9. Hmotový rozbor letounu 
Obsahem této kapitoly je určení hmotností jednotlivých částí letounu a následné 
sestavení obálky centráží letounu. 
Proces určení hmotností dílčích částí letounu byl proveden dle metodiky [23]. Za účelem 
dosažení vČtší vČrohodnosti vypočtených hodnot byly výpočty provedeny dle tĜí metod, 
jejichž výsledky byly posléze zprĤmČrovány. TČmito metodami byly: 
 
• Cessna method 
• USAF method 
• Torenbeek method 
 
Výpočetní metody jsou ve velké míĜe empirické. Z tohoto dĤvodu muselo být dodrženo 
použití imperiálních jednotek, stejnČ jako v [23]. Použité jednotky jsou shrnuty v následující 
tabulce. 
 
Veličina Jednotka SI Imperiální jednotka PĜevod 
Délka m ft 1 m = 3.2808 ft 
Plocha m2 ft2 1 m2 = 10.7639 ft2 
hmotnost kg lb 1 kg = 2.2046 lb 
Rychlost m/s kts 1 m/s = 1.9438 kts 
Tab 21: PĜevody jednotek 
9.1. Hmotnost kĜídla 
9.1.1. Cessna 
 ݉௪ ൌ ͲǤͲͲʹͻ͵͵ כ ܵ௪ଵǤ଴ଵ଼ כ ܣ௪ଶǤସ଻ଷ כ ݊௨௟௧଴Ǥ଺ଵଵ (9.1) 
 ݉௪ ൌ ͲǤͲͲʹͻ͵͵ כ ͳ͵ͶǤͻͺଵǤ଴ଵ଼ כ ͸ǤͶ͸ଶǤସ଻ଷ כ ͸଴Ǥ଺ଵଵ ൌ ͳ͵ͲǤ͵Ͷ ሾ݈ܾሿ   
 ݉௪ ൌ ͷͻǤͳʹ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde ݊௨௟௧ značí hodnotu maximálního početního násobku konstrukce. Tato hodnota byla 
získána násobením maximálního provozního násobku dle pĜedpisu Uδ-2 [14] hodnotou 
standardního součinitele bezpečnosti. 
 
 ݊௨௟௧ ൌ ݊௠௔௫ כ ݂ ൌ Ͷ כ ͳǤͷ ൌ ͸ (9.2) 
  




݉௪ ൌ ͻ͸ǤͻͶͺ כ ൦൬ܯܱܶܯ כ ݊௨௟௧ͳͲହ ൰଴Ǥ଺ହ כ ൬ ܣ௪cosሺ߯௪ሻ൰଴Ǥହ଻ כ ൬ ܵ௪ͳͲͲ൰଴Ǥ଺ଵ
כ ቌ ͳ ൅ ߟ௪ʹ כ ቀܿݐቁ௪ቍ
଴Ǥଷ଺ כ ቀͳ ൅ ݒ௠௔௫ͷͲͲ ቁ଴Ǥହ൪଴Ǥଽଽଷ  
(9.3) 
 
݉௪ ൌ ͻ͸ǤͻͶͺ כ ቈ൬ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ͸ͳͲହ ൰଴Ǥ଺ହ כ ൬ ͸ǤͶ͸cosሺͲሻ൰଴Ǥହ଻ כ ൬ͳ͵ͶǤͻͺͳͲͲ ൰଴Ǥ଺ଵכ ൬ ͳ ൅ ͳʹ כ ͲǤͳ͹൰଴Ǥଷ଺ כ ൬ͳ ൅ ͳͳͺǤ͹ͻͷͲͲ ൰଴Ǥହ቉଴Ǥଽଽଷ ൌ ͳ͵͸ǤͶͳ ሾ݈ܾሿ   
 ݉௪ ൌ ͸ͳǤͺͺ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde veličina ߟ௪  značí zúžení kĜídla, ሺݐȀܿሻ௪  relativní tloušĢku profilu kĜídla a ݒ௠௔௫ 
hodnotu maximální rychlosti horizontálního letu. Hodnota ݒ௠௔௫  byla v této fázi návrhu 
odhadnuta na základnČ výpočtĤ v kapitole 5.6.     
9.1.3. Torenbeek 
 
݉௪ ൌ ͲǤͲͲͳʹͷ כ ܯܱܶܯ כ ቆ ݈௪ܿ݋ݏ൫Ȧଵ ଶΤ ̴௪൯ቇ଴Ǥ଻ହ כ ൥ͳ ൅ ቆ͸Ǥ͵ כ ܿ݋ݏ൫Ȧଵ ଶΤ ൯݈௪ ቇ଴Ǥହ൩כ ݊௨௟௧଴Ǥହହ כ ቆ ݈௪ כ ܵ௪ݐ଴̴௪ כ ܯܱܶܯ כ ܿ݋ݏ൫Ȧଵ ଶΤ ൯ቇ଴Ǥଷ 
(9.4) 
 
݉௪ ൌ ͲǤͲͲͳʹͷ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ൬ ʹͻǤͷ͵ܿ݋ݏሺͲሻ൰଴Ǥ଻ହ כ ൥ͳ ൅ ቆ͸Ǥ͵ כ ܿ݋ݏሺͲሻʹͻǤͷ͵ ቇ଴Ǥହ൩ כ ͸଴Ǥହହכ ൬ ʹͻǤͷ͵ כ ͳ͵ͶǤͻͺͲǤ͹ͺ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ܿ݋ݏሺͲሻ൰଴Ǥଷ ൌ ͳͳͺǤʹͷ ሾ݈ܾሿ   
 ݉௪ ൌ ͷ͵Ǥ͸Ͷ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde veličina Ȧଵ ଶ̴௪Τ  značí úhel šípu pomyslné čáry procházející 50 % hloubky kĜídla a ݐ଴̴௪ tloušĢku koĜenového profilu kĜídla. 
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9.2. Hmotnost ocasních ploch 
Hmotnost ocasních ploch byla v pĜípadČ metod Cessna a USχF určována pro VOP a 




 ݉ு ൌ ͵ǤͳͺͶ כ ܯܱܶܯ଴Ǥ଼଼଻ כ ܵு଴Ǥଵ଴ଵ כ ܣு଴Ǥଵଷ଼ͷ͹Ǥͷ כ ݐ଴̴ு଴Ǥଶଶଷ  (9.5) 
 ݉ு ൌ ͵ǤͳͺͶ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹଴Ǥ଼଼଻ כ ʹͷǤ͸ͳ଴Ǥଵ଴ଵ כ ͵Ǥʹͻ଴Ǥଵଷ଼ͷ͹Ǥͷ כ ͲǤʹͺ଴Ǥଶଶଷ ൌ ͹ͲǤ͹ͳ   
 ݉ு ൌ ͵ʹǤͲ͹ ሾ݇݃ሿ  
Hmotnost SOP 
 
 ݉௏ ൌ ͻͺǤͷ כ ൥൬ܯܱܶܯ כ ݊௨௟௧ͳͲହ ൰଴Ǥ଼଻ כ ൬ ܵ௏ͳͲͲ൰ଵǤଶ כ ͲǤʹͺͻ כ ቆ ݈௏ݐ଴̴௏ቇ଴Ǥହ൩଴Ǥସହ଼ (9.6) 
 ݉௏ ൌ ͻͺǤͷ כ ቈ൬ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ͸ͳͲହ ൰଴Ǥ଼଻ כ ൬ͳͲǤͺͶͳͲͲ ൰ଵǤଶ כ ͲǤʹͺͻ כ ൬͵Ǥͷ͹ͲǤ͵ͻ൰଴Ǥହ቉଴Ǥସହ଼   
 ݉௏ ൌ ͻǤͻ͵ ሾ݈ܾሿ ൌ ͶǤͷͳ ሾ݇݃ሿ  
Hmotnost ocasních ploch 
 





݉ு ൌ ͳʹ͹ כ ൥൬ܯܱܶܯ כ ݊௨௟௧ͳͲହ ൰଴Ǥ଼଻ כ ൬ ܵுͳͲͲ൰ଵǤଶ כ ͲǤʹͺͻ כ ൬ܮுͳͲ൰଴Ǥସ଼ଷכ ቆ ݈ுݐ଴̴ுቇ଴Ǥହ൩଴Ǥସହ଼ 
(9.8) 
 
݉ு ൌ ͳʹ͹ כ ቈ൬ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ͸ͳͲହ ൰଴Ǥ଼଻ כ ൬ʹͷǤ͸ͳͳͲͲ ൰ଵǤଶ כ ͲǤʹͺͻ כ ൬ͳ͵ǤͳʹͳͲ ൰଴Ǥସ଼ଷכ ൬ͻǤͳͻͲǤʹͺ൰଴Ǥହ቉଴Ǥସହ଼ ൌ ʹͻǤ͵ͳ ሾ݈ܾሿ ൌ ͳ͵Ǥ͵ ሾ݇݃ሿ   
 
  
 43   
  
εetoda výpočtu hmotnosti SOP se shoduje s metodou Cessna. 
 
 ݉௏ ൌ ͶǤͷͳ ሾ݇݃ሿ  
Hmotnost ocasních ploch 
 ݉ுା௏ ൌ ݉ு ൅ ݉௏ ൌ ͳ͵Ǥ͵ ൅ ͶǤͷͳ ൌ ͳ͹Ǥͺ ሾ݇݃ሿ (9.9) 
9.2.3. Torenbeek 
Hmotnost ocasních ploch 
 ݉ுା௏ ൌ ͲǤͲͶ כ ሾ݊௨௟௧ כ ሺܵ௏ ൅ ܵுሻଶሿ଴Ǥ଻ହ (9.10) 
 ݉ுା௏ ൌ ͲǤͲͶ כ ሾ݊௨௟௧ כ ሺͳͲǤͺͶ ൅ ʹͷǤ͸ͳሻଶሿ଴Ǥ଻ହ ൌ ͵͵Ǥ͹͸ ሾ݈ܾሿ  
 ݉ுା௏ ൌ ͳͷǤ͵ͳ ሾ݇݃ሿ  
9.3. Hmotnost trupu 
9.3.1. Cessna 
 ݉௙௨ ൌ ͳͶǤͺ͸ כ ܯܱܶܯ଴Ǥଵସସ כ ቆ݈௙௨̴௡݌௠௔௫ቇ଴Ǥ଻଻଼ כ ݈௙௨ି௡଴Ǥଷ଼ଷ כ ௣ܰ௔௫଴Ǥସହହ (9.11) 
 ݉௙௨ ൌ ͳͶǤͺ͸ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹଴Ǥଵସସ כ ൬ͳͺǤ͵͹ͳͶǤʹ͹൰଴Ǥ଻଻଼ כ ͳͺǤ͵͹଴Ǥଷ଼ଷ כ ʹ଴Ǥସହହ  
 
݉௙௨ ൌ ʹͳͲǤʹͶ ሾ݈ܾሿ ൌ ͻͷǤ͵͸ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde veličina ݈௙௨̴௡ značí délku trupu bez krytu motoru Ěpo motorovou pĜepážkuě, ݌௠௔௫ 
maximální obvod trupu a ௣ܰ௔௫ maximální počet členĤ posádky, tedy 2. 
9.3.2. USAF 
 
݉௙௨ ൌ ʹͲͲ כ ൥൬ܯܱܶܯ כ ݊௨௟௧ͳͲହ ൰଴Ǥଶ଼଺ כ ቆ݈௙௨ͳͲቇ଴Ǥ଼ହ଻ כ ቆݓ௙௨ ൅ ݄௙௨ͳͲ ቇכ ቀ ݒ௖ͳͲͲቁ଴Ǥଷଷ଼൩ଵǤଵ (9.12) 
 
݉௙௨ ൌ ʹͲͲ כ ቈ൬ͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ͸ͳͲହ ൰଴Ǥଶ଼଺ כ ൬ʹͳͳͲ൰଴Ǥ଼ହ଻ כ ൬ʹǤʹͳ ൅ ͶǤͻʹͳͲ ൰כ ൬ͳͲͷǤ͵ͳͲͲ ൰଴Ǥଷଷ଼቉ଵǤଵ ൌ ͳ͵ͶǤͳͳ ሾ݈ܾሿ ൌ ͸ͲǤͺ͵ ሾ݇݃ሿ  
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Kde ݈௙௨ značí délku trupu, ݓ௙௨ maximální šíĜku trupu, ݄௙௨ maximální výšku trupu a ݒ௖ 
návrhovou cestovní rychlost letounu. 
9.3.3. Torenbeek 
 ݉௙௨ ൌ ͲǤͲʹͳ כ ܭ௙ כ ቆ ݒௗ כ ݈ுݓ௙௨ ൅ ݄௙௨ቇ଴Ǥହ כ ௙ܵ௚௦ଵǤଶ (9.13) 
 ݉௙௨ ൌ ͲǤͲʹͳ כ ͳǤͲ͹ כ ൬ͳͶʹǤͷͷ כ ͳ͵ǤͳʹʹǤʹͳ ൅ ͶǤͻʹ ൰଴Ǥହ כ ͳ͸͸ǤͺͶଵǤଶ ൌ ͳ͸ͺǤͻͳ ሾ݈ܾሿ  
 
݉௙௨ ൌ ͹͸Ǥ͸ͳ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde ݒௗ značí návrhovou rychlost stĜemhlavého letu. Tato hodnota byla dle pĜedpisu Uδ-
β pĜedbČžnČ určena jako 1.2 - násobek maximální rychlosti horizontálního letu, určené v 
9.1.2. Hodnota konstanty ܭ௙  odpovídá dle [23] letounu s hlavním podvozkem uloženým 
v trupu. ௙ܵ௚௦  značí velikost vnČjší plochy trupu. 
9.4. Hmotnost podvozku 
9.4.1. Cessna 
 
݉௚௘௔௥ ൌ ͲǤͲͳ͵ כ ܯܱܶܯ ൅ ͲǤͳͶ͸ כ ݉௟௔௡ௗ௜௡௚ ଴Ǥସଵ଻ כ ݊௟௔௡ௗ௜௡௚ ଴Ǥଽହ כ ݈௚௘௔௥଴Ǥଵ଼ଷ൅ ͸Ǥʹ ൅ ͲǤͲͲͳ͵ כ ܯܱܶܯ ൅ ͲǤͲͲͲͳͶ͵ כ ݉௟௔௡ௗ௜௡௚ ଴Ǥ଻ସଽכ ݊௟௔௡ௗ௜௡௚ כ ݈௚௘௔௥଴Ǥ଻଼଼  (9.14) 
 
݉௚௘௔௥ ൌ ͲǤͲͳ͵ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ ൅ ͲǤͳͶ͸ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹଴Ǥସଵ଻ כ ͷǤ͹଴Ǥଽହ כ ͵ǤͻͶ଴Ǥଵ଼ଷ ൅ ͸Ǥʹ൅ ͲǤͲͲͳ͵ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ ൅ ͲǤͲͲͲͳͶ͵ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹଴Ǥ଻ସଽ כ ͷǤ͹כ ͵ǤͻͶ଴Ǥ଻଼଼  
 
݉௚௘௔௥ ൌ ͶͷǤʹ͹ ሾ݈ܾሿ ൌ ʹͲǤͷͶ ሾ݇݃ሿ  
 
Kde ݉௟௔௡ௗ௜௡௚  pĜedstavuje maximální hmotnost letounu pĜi pĜistání. V této fázi bude 
považována za totožnou s εTOε. Veličina ݊௟௔௡ௗ௜௡௚  reprezentuje maximální hodnotu 
násobku pĜi pĜistání. Hodnota byla volena dle [23]. Hodnota ݈௚௘௔௥  označuje délku nohy 
hlavního podvozku. 
9.4.2. USAF 
 ݉௚௘௔௥ ൌ ͲǤͲͷͶ כ ݈௟௔௡ௗ௜௡௚ ଴Ǥହ଴ଵ כ ൫݉௟௔௡ௗ௜௡௚ כ ݊௟௔௡ௗ௜௡௚൯଴Ǥ଺଼ସ (9.15) 
 
݉௚௘௔௥ ൌ ͲǤͲͷͶ כ ͵ǤͻͶ଴Ǥହ଴ଵ כ ሺͳ͵ʹʹǤ͹͹ כ ͷǤ͹ሻ଴Ǥ଺଼ସ ൌ ͶͺǤͳ͸ ሾ݈ܾሿ  
 
݉௚௘௔௥ ൌ ʹͳǤͺͷ ሾ݇݃ሿ  
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9.4.3. Torenbeek ݉௚௘௔௥ ൌ ܭ௚௥ כ ൫ܣ௚ ൅ ܤ௚ כ ܯܱܶܯଷ ସΤ ൅ ܥ௚ כ ܯܱܶܯ ൅ ܦ௚ כ ܯܱܶܯଷ ଶΤ ൯ (9.16) ݉௚௘௔௥̴௠௔௜௡ ൌ ͳǤͲͺ כ ൫ʹͲ ൅ ͲǤͳ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ଷ ସΤ ൅ ͲǤͲͳͻ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ ൅ Ͳ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ଷ ଶΤ ൯  ݉௚௘௔௥̴௠௔௜௡ ൌ ͹͵Ǥͻ͸ ሾ݈ܾሿ ൌ ͵͵Ǥͷͷ ሾ݇݃ሿ  ݉௚௘௔௥̴௧௔௜௟ ൌ ͳǤͲͺ כ ൫ͻ ൅ Ͳ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ଷ ସΤ ൅ ͲǤͲͲʹͶ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ ൅ Ͳ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ଷ ଶΤ ൯  ݉௚௘௔௥̴௧௔௜௟ ൌ ͻǤͲͶ ሾ݈ܾሿ ൌ ͶǤͳ ሾ݇݃ሿ  ݉௚௘௔௥ ൌ ݉௚௘௔௥̴௠௔௜௡ ൅ ݉௚௘௔௥̴௧௔௜௟ ൌ ͵͵Ǥͷͷ ൅ ͶǤͳ ൌ ͵͹Ǥ͸ͷ ሾ݇݃ሿ (9.17) 
 
Konstanty ܭ௚௥ , ܣ௚ . ܤ௚ , ܥ௚ a ܦ௚ byly odečteny z podkladĤ Table 5.1 v [23]. 
9.5. Hmotnost soustavy Ĝízení 




݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͲǤͲͳ͸ͺ כ ܯܱܶܯ (9.18) 
 
݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͲǤͲͳ͸ͺ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ ൌ ʹʹǤʹʹ ሾ݈ܾሿ ൌ ͳͲǤͲͺ ሾ݇݃ሿ   
9.5.2. USAF 
 
݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͳǤͲ͸͸ כ ܯܱܶܯ଴Ǥ଺ଶ଺ (9.19) 
 
݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͳǤͲ͸͸ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹଴Ǥ଺ଶ଺ ൌ ͻͷǤͻ ሾ݈ܾሿ ൌ Ͷ͵Ǥͷ ሾ݇݃ሿ   
9.5.3. Torenbeek 
 
݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͲǤʹ͵ כ ܯܱܶܯଶ ଷΤ  (9.20) 
 
݉௙௟௜௚௛௧̴௖௢௡௧௥௢௟௟ ൌ ͲǤʹ͵ כ ͳ͵ʹʹǤ͹͹ଶ ଷΤ ൌ ʹ͹Ǥ͹ʹ ሾ݈ܾሿ ൌ ͳʹǤͷ͹ ሾ݇݃ሿ   
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9.6. Hmotnost palivové soustavy 
9.6.1. Cessna 
 
݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ͲǤͶ כ ݉௙௨௘௟ܭ௙௦௣  (9.21) 
 ݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ͲǤͶ כ ͳ͹ͶǤͺͷͷǤͺ͹ ൌ ͳͳǤͻͳ ሾ݈ܾሿ ൌ ͷǤͶ ሾ݇݃ሿ   
 
Kde ݉௙௨௘௟ označuje maximální hmotnost paliva a konstanta ܭ௙௦௣ je pĜevzata z [23] a 
odpovídá palivovém systému benzínového motoru. 
9.6.2. USAF 
 ݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ʹǤͶͻ כ ൥ቆ݉௙௨௘௟ܭ௙௦௣ ቇ଴Ǥ଺ כ ൬ ͳͳ ൅ ݅݊ݐ൰଴Ǥଷ כ ௧ܰ଴Ǥଶ כ ௘ܰ଴Ǥଵଷ൩ଵǤଶଵ (9.22) 
 ݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ʹǤͶͻ כ ቈ൬ͳ͹ͶǤͺͷͷǤͺ͹ ൰଴Ǥ଺ כ ൬ ͳͳ ൅ Ͳ൰଴Ǥଷ כ ʹ଴Ǥଶ כ ͳ଴Ǥଵଷ቉ଵǤଶଵ   
 
݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ͵ͶǤ͸ͳ ሾ݈ܾሿ ൌ ͳͷǤ͹ ሾ݇݃ሿ  
Kde ݅݊ݐ  označuje podíl paliva v integrálních nádržích Ě0ě. ௧ܰ  zastupuje počet 
oddČlených nádrží Ěβě a ௘ܰ počet motorĤ Ě1ě. 
9.6.3. Torenbeek 
 ݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ʹ כ ቆ݉௙௨௘௟ܭ௙௦௣ ቇ଴Ǥ଺଺଻ (9.23) 
 ݉௙௨௘௟̴௦௬௦௧௘௠ ൌ ʹ כ ൬ͳ͹ͶǤͺͷͷǤͺ͹ ൰଴Ǥ଺଺଻ ൌ ͳͻǤʹͶ ሾ݈ܾሿ ൌ ͺǤ͹͵ ሾ݇݃ሿ   
9.7. Prázdná hmotnost letounu 
Výsledky výpočtĤ z podkapitol 9.1 až 9.6 jsou shrnuty v tabulce níže. Konečné hodnoty 
hmotností hlavních částí letounu byly získány prĤmČrováním vypočtených hodnot. Hodnoty 
s červeným zvýraznČním nebyly do prĤmČrování zahrnuty z dĤvodu výrazné odlišnosti. 
 





Cessna 59.11 36.58 95.36 20.54 10.08 5.40 227.07 
USAF 61.88 17.80 60.83 21.85 43.50 15.70 221.55 
Torenbeek 53.64 15.31 76.61 37.65 12.57 8.73 204.51 
Výsledné 
hodnoty 58.21 16.56 68.72 21.19 11.33 9.94 185.95 
Tab 22: Výsledky výpočtu hmotností [kg] hlavních částí letounu 
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Značnou část hmotnosti letounu tvoĜí pohonná jednotka, která se skládá z motoru ULP 
350 iS [16], vrtule Airmaster AP431CTF-WWRR66U [21] a vrtulového kuželu. Další částí 
úzce související s pohonnou jednotkou je motorové lože.  Hmotnosti tČchto komponent jsou 
shrnuty v následující tabulce. 
 
Motor 66.10 [kg] 
Motor - "ready to take off" 78.40 [kg] 
εotorové lože 3.00 [kg] 
Vrtule 6.00 [kg] 
Vrtulový kužel 1.00 [kg] 
Tab 23: Hmotnosti jednotlivých částí pohonné jednotky 
Zbylou část prázdné hmotnosti letounu tvoĜí sedačky, avionika, baterie, nátČr a vlečné 
zaĜízení. Hmotnosti tČchto částí byly odhadnuty.  
 
Baterie 2.00 [kg] 
χvionika pĜední 3.00 [kg] 
Avionika zadní 3.00 [kg] 
Sedačka pĜední 4.00 [kg] 
Sedačka zadní 4.00 [kg] 
NátČr 3.00 [kg] 
Vlečné zaĜízení 1.50 [kg] 
Tab 24: Hmotnosti ostatních částí letounu 
Výsledná hodnota prázdné hmotnosti letounu je získána součtem hmotností všech výše 
uvedených položek. 
 
݉௘௠௣௧௬ ൌ ʹͻͶǤͺͷ ሾ݇݃ሿ  
 
Hodnota prázdné hmotnosti letounu odpovídá ͶͻǤͳͶ ሾΨሿ εTOε, což je dle statistických 
údajĤ shrnutých v Graf 1 hodnota spíše nižší, ale stále v normČ. 
9.8. Hmotnost promČnných položek 
Pro výpočet obálky centráží letounu je nezbytné stanovit rozsah hmotností promČnných 
položek, kterými jsou členové posádky, palivo a zavazadla. 
 
Položka Rozsah hmotností Jendotka 
Pilot pĜední 70-130 [kg] 
Pilot zadní 0-130 [kg] 
Palivo 0-79.31 [kg] 
Zavazadla 0-50 [kg] 
Tab 25: Hmotnost promČnných položek 
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Pro účel sestavení hmotové obálky byly zvoleny relativnČ velké rozsahy hmotností 
pilotĤ, velká hmotnost paliva i zavazadel. Je pravdČpodobné, že tyto hodnoty budou muset 
být v pozdČjší fázi upraveny z dĤvodu pĜípustného rozsahu centráží či nárokĤ na pevnost 
konstrukce a dalších součástí Ězejména upínacích pásĤ či zavazadlového prostoruě. 
9.9. RozmístČní hmot 
Polohy tČžišĢ hlavních částí letounu byly určeny dle doporučení v metodice [23]. Polohy 
tČžišĢ ostatních částí byly stanoveny dle základní geometrie letounu, s pĜihlédnutím 
k funkčnosti celku. Polohy tČžišĢ a hmotnosti jednotlivých komponent prázdného letounu 
jsou shrnuty v tabulce a obrázku níže. 
 
  Hmota Poloha [mm] 
Skupina Číslo Položka Hmotnost [kg] X Y Z 
Drak 
1 KĜídlo 58.21 3591.00 0.00 2950.00 
2 Trup 68.72 3980.00 0.00 2141.68 
3 VOP 11.63 7485.00 0.00 2346.00 
4 SOP 4.92 7125.00 0.00 2973.00 
5 Podvozek hlavní 16.95 2895.00 0.00 1149.00 
6 Ostruha 4.24 7625.00 0.00 1988.85 
7 Palivová soustava 9.94 3341.00 0.00 2951.00 
ěízení 
8 ěízení v kĜídle 3.96 3841.00 0.00 2949.00 
9 Táhlo VOP 2.83 5271.48 0.00 1886.08 
10 δanka smČrovky 0.57 4725.78 0.00 2011.18 
11 Knipl pĜední 0.85 2769.74 0.00 1800.66 
12 Knipl zadní 0.85 3719.74 0.00 1870.66 
13 Pedály pĜední 1.13 1139.27 0.00 1520.75 
14 Pedály zadní 1.13 3258.27 0.00 1590.75 
Pohon 
15 Motor 78.40 1530.42 0.00 1952.85 
16 εotorové lože 3.00 1891.27 0.00 1952.85 
17 Vrtule 6.00 1219.00 0.00 2000.00 
18 Kužel 1.00 1159.88 0.00 2000.00 
Ostatní 
19 Baterie 2.00 4725.78 0.00 2331.69 
20 Avionika pĜední 3.00 2410.05 0.00 2223.21 
21 Avionika zadní 3.00 3585.27 0.00 2351.11 
22 Sedačka pĜední 4.00 3235.36 0.00 1899.00 
23 Sedačka zadní 4.00 4185.36 0.00 1969.00 
24 NátČr 3.00 3980.00 0.00 2141.68 
25 Vlečné zaĜízení 1.50 7699.79 0.00 1988.85 
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Vizuální rozmístČní jednotlivých hmot je zobrazeno na obrázku níže. Poloha souĜadného 
systému byla zvolena tak. aby X i Z polohy všech tČžišĢ nabývali kladných hodnot. 
 
Obr 18: Polohy tČžišĢ jednotlivých částí letounu 
Polohy tČžišĢ členĤ posádky jsou definovány koncepcí letounu. Poloha zavazadlového 
prostoru se nachází za sedačkou zadního pilota. Hlavní nádrže se nachází v kĜídlech, pĜed 
hlavním nosníkem. Součástí palivového systému bývá také sbČrná nádrž, do které je svádČno 
palivo z hlavních nádrží a poté smČĜováno k motoru. V této fázi návrhu však nebyla sbČrná 
nádrž uvažována. 
 
Položka Hmotnost [kg] X [mm] Y [mm] Z [mm] 
Pilot pĜední 70-130 3140.12 0.00 1968.32 
Pilot zadní 0-130 4090.12 0.00 2038.32 
Palivo 0-79.31 3340.90 0.00 2951.24 
Zavazadla 0-50 4661.03 0.00 2011.18 
Tab 27: Souhrn hmotností a poloh tČžišĢ tČžišĢ promČnných položek 
 
Obr 19: Polohy tČžišĢ promČnných položek 
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9.10. Sestavení obálky centráží letounu 
Hmotová obálka nebo také obálka centráží je jednou ze základních charakteristik 
každého letounu. Je uvedena v letové pĜíručce a její dodržování je nutným pĜedpokladem pro 
bezpečný provoz. 
Nedodržení pĜedepsaného rozmezí poloh tČžištČ mĤže vést ke ztrátČ podélné stability 
ĚtČžištČ pĜíliš vzaduě nebo k nárĤstu sil v Ĝízení či dosažení nevyvažitelného stavu letu ĚtČžištČ 
pĜíliš vepĜeduě. Nedodržení hmotové obálky z hlediska maximální vzletové hmotnosti mĤže 
vést k pĜekročení maximálního zatížení a destrukci letounu. 
Poloha tČžištČ letounu byla spočtena dle následujícího vztahu. 
 
 ݔ஼ீ ൌ σ ݉௜ כ ݔ௖௚̴௜௡௜ୀଵσ ݉௜௡௜ୀଵ  (9.24) 
 ݕ஼ீ ൌ σ ݉௜ כ ݕ௖௚̴௜௡௜ୀଵσ ݉௜௡௜ୀଵ  (9.25) 
 
Kde ݉௜  reprezentuje hmotnosti a ݔ௖௚̴௜  respektive ݕ௖௚̴௜  polohy tČžišĢ jednotlivých 
položek dané hmotové konfigurace. 
NáslednČ byly x – polohy tČžišĢ vyjádĜeny relativnČ vĤči počátku a délce stĜední 
aerodynamické tČtivy kĜídla. 
 
ݔҧ஼ீ ൌ ݔ஼ீ െ ݔ௕ೄಲ೅ௌܾ஺்ೢ  (9.26) 
 
Kde hodnota ݔ௕ೄಲ೅ reprezentuje x-polohu počátku stĜední aerodynamické tČtivy kĜídla 
v souĜadném systému. 
Výsledné hodnoty všech konfigurací byly následnČ zobrazeny v grafu obálky centráží 
letounu. 
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Výsledky výpočtĤ poloh tČžišĢ všech Ĝešených konfigurací jsou shrnuty pĜíloze a). 
V následující tabulce jsou vypsány vybrané body obálky centráží. 
 






PC, Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, ψez zavazadel 424.85 18.32 
ZC, Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Bez paliva, Zavazadla 
MAX 544.85 42.68 
MTOM, Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo MAX, 
Zavazadla 600.00 30.90 
MTOM, Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Palivo, Zavazadla 
MAX 600.00 38.34 
mmin, Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, Bez paliva, Bez zavazadel 364.85 19.75 
Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, Palivo εχX, ψez zavazadel 504.16 19.88 
Neletové 
konf. 
Prázdný letoun 294.85 22.15 
ψez pilotĤ, Palivo εχX, ψez zavazadel 374.16 23.45 
ψez pilotĤ, ψez paliva, Zavazadla MAX 344.85 36.16 
ψez pilotĤ, Palivo MAX, Zavazadla MAX 424.16 34.68 
Zakázané 
konf. 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo εχX, Zavazadla εχX 624.16 37.57 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo MAX, Zavazadla MAX 624.16 34.30 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Palivo MAX, Zavazadla MAX 624.16 40.85 
Tab 28: Vybrané hmotové konfigurace a pĜíslušné centráže 
9.11. Zhodnocení hmotových výpočtĤ 
Z výsledkĤ výpočtĤ centráží je patrné, že letoun dosahuje díky svému tandemovému 
uspoĜádání a velkému rozsahu hmotností promČnných položek velkého rozsahu centráží. 
Hodnoty pĜední a zadní centráže odpovídají 18.32 %, respektive 42.68 % bSAT. Z Tab 28 je 
však patrné, že krajní hodnoty centráží odpovídají nestandartním konfiguracím letounu. 
δetoun dosahuje krajní pĜední centráže v konfiguraci s pouze pĜedním pilotem, bez 
paliva a bez zavazadel. Pro posunutí pĜední centráže smČrem dozadu je možné pĜedepsat do 
letové pĜíručky nutné dovážení v zavazadlovém prostoru či na místČ druhého pilota, pĜičemž 
bude hmotnost dovážení závislá na hmotnosti pĜedního pilota. 
Krajní zadní centráž je naopak dosažena v konfiguraci s lehkým pĜedním pilotem Ě70 
kg). tČžkým zadním pilotem Ě1γ0 kgě bez paliva a s maximální hmotností zavazadel. Pro 
posunutí zadní centráže smČrem dopĜedu je možné omezit maximální hmotnost zadního 
pilota, či snížit maximální hmotnost zavazadel v závislosti na hmotnosti zadního pilota. 
Z Tab 28 je taktéž patrné pĜekročení εTOε nČkterých letových konfigurací, které se 
tak stávají automaticky zakázanými. V letové pĜíručce musí být uvedeno, že maximální 
hmotnost zavazadel musí být upravena v závislosti na součtu hmotnosti posádky a paliva. 
Pro výpočet aerodynamických parametrĤ letounu nebudou hodnoty pĜední a zadní 
centráže v této fázi nijak omezeny. 
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10.    Aerodynamické charakteristiky letounu 
V této kapitole je proveden výpočet základních aerodynamických charakteristik letounu, 
kterými jsou vztlakové čáry, momentové čáry a poláry. Výpočty jsou provádČny postupnČ 
dle následujícího schématu. 
 
Profil → KĜídlo → KĜídlo s trupem → Letoun s pevným Ĝízením → Vyvážený letoun 
10.1. Vztlaková čára 
Vztlak, tíha, tah motoru a odpor letounu jsou základními prvky, které na letoun pĤsobí 
v prĤbČhu letu. Vztlaková síla pĤsobí vždy ve smČru kolmém na smČr nabíhajícího proudu 
vzduchu. Její velikost závisí na kombinaci následujících veličin. 
 
• Plocha kĜídla 
• Hustota vzduchu 
• Rychlost nabíhajícího vzduchu 
• Součinitel vztlaku 
 
Vztlaková čára znázorĖuje závislost součinitele vztlaku na úhlu nábČhu. V tzv. bČžném 
rozsahu úhlĤ nábČhu Ěrozsah úhlĤ nábČhu, pĜi kterých letouny obvykle létajíě je možné tuto 
závislost považovat za lineární, což značnČ usnadĖuje výpočty. PĜi úhlech nábČhu blížících 
se kritickému úhlu nábČhu není možné tvar vztlakové čáry analyticky určit. Na základČ 
množství tunelových mČĜení však lze tvar vztlakové čáry v oblastech maximálního 
součinitele vztlaku odhadnout. PĜesnČjších výsledkĤ je možné dosáhnout pomocí CFD či 
tunelovým mČĜením dané části letounu či letounu jako celku. 
10.1.1. Profil kĜídla  
Čistý profil 
 
Pro kĜídlo byl v kapitole 7 zvolen profil NASA/LANGLEY MS (1) – 0317. Jeho 
aerodynamické charakteristiky byly zjištČny z tunelových mČĜení [24]. Následující tabulka 
shrnuje dĤležitá data vztlakové čáry profilu pro Reynoldsovo číslo 1.6 mil. 
 
Stoupání vztlakové čáry ܥ௟ఈ 6.016 [1/rad] 
Úhel nulového vztlaku ߙ଴ -2.94 [°] 
εaximální součinitel vztlaku ܥ௟௠௔௫  1.55 [1] 
Kritický úhel nábČhu ߙ௞௥௜௧  16.00 [°] 
Tab 29: Vztlaková čára profilu MS (1) 0317, Re 1.6 mil. - shrnující data 
χerodynamické charakteristiky leteckých profilĤ jsou ve značné míĜe ovlivnČny 
hodnotou Reynoldsova čísla. ObecnČ lze Ĝíci, že s rostoucím Reynoldsovým číslem se 
vlastnosti obtékání zlepšují Ěhodnota maximálního součinitele vztlaku roste, minimální 
  
 53   
  
součinitel odporu naopak klesá). Hodnota Reynoldsova čísla je pĜímo úmČrná rychlosti 
nabíhajícího proudu. Je tedy zĜejmé, že aerodynamické vlastnosti letounu pĜi letu rĤznými 
rychlostmi budou odlišné. 
Následující graf zobrazuje vztlakovou čáru profilu kĜídla pro Reynoldsova čísla 1.6 a 3 
mil., což jsou hodnoty odpovídající rychlostem letu θ4 a 11η km/h. 
 
 
Graf 14: Vztlaková čára profilu MS (1) 0317 - vliv Re 
Vstupem pro následující výpočty bude kvĤli zjednodušení pouze vztlaková čára profilu 
odpovídající Reynoldsovu číslu 1.6 mil. 
 
Profil s vychýlenou klapkou 
 
Vztlaková mechanizace je tvoĜena Fowlerovou klapkou s relativní hloubkou 30 % 
hloubky profilu kĜídla. Postup výpočtu vztlakových čar profilu s vychýlenou klapkou byl 
proveden dle [25]. Výpočty byly provedeny pro výchylky +10°, +20°, +30°, +40°. PĜíklad 
výpočtu odpovídá výchylce +γ0°. 
Nejprve byl určen pĜírĤstek součinitele vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu. 
 
 οܥ௟೑೗ ൌ ܥ௟ఈ כ ߙఋ כ ܿƲܿ כ ߜ௙௟ (10.1) 








-10 -5 0 5 10 15 20 25
CL [1]
Į [°]
Re 1.6 mil Re 3 mil
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Kde ߜ௙௟  je výchylka klapky, ܥ௟ఈ  je stoupání vztlakové čáry profilu, ߙఋ  je faktor 
zahrnující vztlakovou efektivitu klapky pĜi dané výchylce a ௖Ʋ௖  značí pomČr hloubky holého 
profilu a profilu s vychýlenou klapkou. Faktor ߙఋ  byl odečteny z figure 8.17 v [25]. 
V následujícím kroku byl vypočten pĜírĤstek maximálního součinitele vztlaku. 
 
 
οܥ௟௠௔௫೑೗ ൌ ݇ଵ כ ݇ଶ כ ݇ଷ כ ൫οܥ௟௠௔௫൯௕௔௦௘ (10.2) 
 
οܥ௟௠௔௫೑೗ ൌ ͳǤʹ כ ͲǤͻͶ כ ͲǤͺͶ כ ͳǤ͹͹ ൌ ͳǤ͸͹͹   
 
Kde konstanty ݇ଵǡ ݇ଶǡ ݇ଷ ܽ ൫οܥ௟௠௔௫൯௕௔௦௘  popisují vlivy typu klapky, velkosti 
výchylky klapky, relativní hloubky klapky a relativní tloušĢky profilu. ψyly určeny z figure 
8.31, 8.32, 8.33 a 8.34 v [25]. 
εaximální součinitel vztlaku profilu s vychýlenou klakou byl určen sečtením 
maximálního součinitele vztlaku čistého profilu a jeho pĜírĤstku vlivem vychýlení klapky. 
 ܥ௟௠௔௫೑೗ ൌ ͳǤͷͷ ൅ ͳǤ͸͹͹ ൌ ͵Ǥʹʹ͹ ሾͳሿ 
 
Dále byla určena smČrnice stoupání vztlakové čáry profilu s vychýlenou klapkou. 
 
 ܥ௟ఈ௙௟ ൌ ܥ௟ఈ כ ܿƲܿ ൌ ͸ǤͲͳ͸ כ ͳǤͳͶͳ ൌ ͸Ǥͺͷͺ ሾͳ ݎܽ݀Τ ሿ (10.3) 
 
Kritický úhel nábČhu byl určen dle následujícího vztahu. 
 
 ߙ௞௥௜௧೑೗ ൌ ܥ௟௠௔௫ െ ܥ௟ఈୀ଴௙௟ܥ௟ఈ௙௟ ൅ ȟߙ௞௥௜௧ (10.4) 
 
ߙ௞௥௜௧೑೗ ൌ ͵Ǥʹʹ͹ െ ʹǤͳͲͶ͸ǤͺͷͺͳͺͲ ߨΤ ൅ ʹ ൌ ͳͳǤ͵ͻ ሾιሿ  
 
Kde ܥ௟ఈୀ଴௙௟  značí součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu profilu s vychýlenou 
klapkou a ȟߙ௞௥௜௧  je posun kritického úhlu nábČhu oproti hodnotČ, která by odpovídala 
lineární vztlakové čáĜe. ȟߙ௞௥௜௧ byl volen z doporučeného rozsahu 1-3°. 
Dále byl určen úhel nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku profilu s klapkou. 
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Tabulka níže shrnuje dĤležitá data vypočtených vztlakových čar. 
 
Výchylka klapky 10 20 30 40 [°] 
Stoupání vztlakové čáry 6.55 6.81 6.86 6.80 1/rad 
Úhel nulového vztlaku -8.20 -13.20 -17.58 -21.40 [°] 
εaximální součinitel vztlaku 2.00 2.59 3.23 3.67 [1] 
Kritický úhel nábČhu 11.28 10.60 11.39 11.57 [°] 
Tab 30: Vztlakové čáry profilu s vychýlenou vztlakovou mechanizací – shrnující data 
Níže jsou vykresleny výsledné podoby vztlakových čar profilu s výchylkou klapky. 
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10.1.2. KĜídlo 




Nejprve byla stanovena smČrnice stoupání vztlakové čáry kĜídla. 
 
 
ܥ௅ఈ௪ ൌ ʹ כ ߨ כ ܣ௪ʹ ൅ ቆܣ௪ଶ כ ߚଶ݇ଶ כ ቆͳ ൅ tan൫Ȧଵ ଶΤ ೢ൯ߚଶ ቇ ൅ Ͷቇ଴Ǥହ (10.6) 
 
ܥ௅ఈ௪ ൌ ʹ כ ߨ כ ͸ǤͶ͸ʹ ൅ ൬͸ǤͶ͸ଶ כ ͲǤͻͻͺͷଶͲǤͻͷ͹ͷଶ כ ൬ͳ ൅ tanሺͲሻͲǤͻͻͺͷଶ൰ ൅ Ͷ൰଴Ǥହ ൌ ͶǤͶͻ͸ ሾͳȀݎܽ݀ሿ  
 
Konstanty ߚ a ݇ zahrnují vliv εachova čísla. Hodnota εachova čísla byla stanovena 
pro minimální rychlost letounu. 
 
 ߚ ൌ ሺͳ െ ܯଶሻ଴Ǥହ ൌ ሺͳ െ ͲǤͲͷ͵ͺଶሻ଴Ǥହ ൌ ͲǤͻͻͺͷ ሾͳሿ (10.7) 
 ݇ ൌ ܥ௟ఈʹ כ ߨ ൌ ͸ǤͲʹʹ כ ߨ ൌ ͲǤͻͷ͹ͷ ሾͳሿ (10.8) 
 
Úhel nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku kĜídla je považován za shodný s úhlem 
nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku profilu. Toto zjednodušení mĤže být použito pouze 
v pĜípadČ nekrouceného kĜídla. 
 
 
ߙ଴௪ ൌ ߙ଴ ൌ െʹǤͻͶ ሾιሿ  
 
Dále byl vypočítán součinitel vztlaku kĜídla pĜi nulovém úhlu nábČhu. 
 
 ܥ௅ఈୀ଴௪ ൌ ሺെͳሻ כ ൫ܥ௅ఈ௪ כ ߙ଴௪൯ ൌ ሺെͳሻ כ ͶǤͶͻ͸ כ െʹǤͻͶͳͺͲ ߨΤ ൌ ͲǤʹ͵Ͳ͹ ሾͳሿ (10.9) 
 
Pro výpočet maximálního součinitele vztlaku byla použita Schrenkova metoda. Základní 
postup této metody byl pĜevzat z [30].  
 
• Vykreslení hloubky kĜídla ܾሺݖሻ 
• Vykreslení stejnoploché čtvrt-elipsy ݕሺݖሻ 
• PrĤmČr hodnot ܾሺݖሻ a ݕሺݖሻ udává hodnotu ሺܥ௟ כ ܾሻሺݖሻ ൌ ͳ. Ke konci kĜídla je 
nutné tuto závislost aproximovat do nuly. 
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• VydČlení ሺܥ௅ כ ܾሻሺݖሻȀܾሺݖሻ  udává rozložení ܥ௟௡ሺݖሻ , což je tzv. „normální 
rozložení součinitele vztlaku“ po rozpČtí kĜídla. 
• Vykreslení maximální profilové hodnoty součinitele vztlaku ܥ௟௠௔௫ሺݖሻ 
 
εaximálního součinitele vztlaku dosáhne kĜídlo v situaci, kdy dojde v kterémkoli místČ 
po rozpČtí kĜídla k dosažení maximální profilové hodnoty součinitele vztlaku. Hodnotu 
maximálního součinitele vztlaku lze vypočítat dle následujícího vztahu. 
 
 ܥ௅௠௔௫௪ ൌ ݉݅݊ ቆܥ௟௠௔௫ሺݖሻܥ௟௡ሺݖሻ ቇ ൌ ൬ ͳǤͷͷͳǤͳ͵͸͸൰ ൌ ͳǤ͵͸͵͹ ሾͳሿ (10.10) 
 
Grafická podoba Schrenkovy metody je zobrazena v grafu níže. 
 
 
Graf 16: Schrenkova metoda 
 
NáslednČ byl určen kritický úhel nábČhu kĜídla. 
 
 ߙ௞௥௜௧ೢ ൌ ܥ௅ ௠௔௫ೢ െ ܥ௅ ఈୀ଴௪ܥ௅ఈ௪ ൅ ȟߙ௞௥௜௧ (10.11) 
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Tabulka níže shrnuje dĤležitá data vztlakové čáry čistého kĜídla. 
 
Stoupání vztlakové čáry 4.496 [1/rad] 
Úhel nulového vztlaku -2.94 [°] 
εaximální součinitel vztlaku 1.3637 [1] 
Součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu 0.2307 [1] 
Kritický úhel nábČhu 16.43 [°] 
Tab 31: Vztlaková čára kĜídla - shrnující data 
Následující graf zobrazuje grafickou podobu vztlakové čáry čistého kĜídla a pro 
porovnání také vztlakovou čáru čistého profilu. 
 
 
Graf 17: Vztlaková čára kĜídla a profilu 
KĜídlo s klapkou 
 
Jak již bylo zmínČno dĜíve, vztlaková mechanizace je tvoĜena Fowlerovou klapkou 
s relativní hloubkou γ0 % hloubky kĜídla. Za účelem dosažení co nejvyššího maximálního 
součinitele vztlaku byla klapka navržena s pomČrnČ velkým relativním rozpČtím θ0 % rozpČtí 
kĜídla. 
V následujících krocích byl proveden výpočet dĤležitých parametrĤ vztlakové čáry 
kĜídla s vychýlenou klapkou. Dosazené hodnoty odpovídají výchylce 30°. εetodika výpočtu 
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SmČrnice stoupání vztlakové čáry kĜídla s vychýlenou klapkou byla vypočtena dle 
následujícího vztahu. 
 
 ܥ௅ఈ௪೑೗ ൌ ܥ௅ఈ௪ כ ቈͳ ൅ ൬ܿƲܿ െ ͳ൰ כ ܵ௪೑೗ܵ௪ ቉ (10.12) 
 ܥ௅ఈ௪೑೗ ൌ ͶǤͶͻ͸ כ ൤ͳ ൅ ൬ͳǤͳͶͳ െ ͳ൰ כ ͲǤ͸൨ ൌ ͶǤͺ͹͵ሾͳ ݎܽ݀Τ ሿ  
 
Kde 
ௌೢ೑೗ௌೢ  udává pomČr plochy kĜídla ovlivnČné klapkou vĤči celkové ploše kĜídla. 
V pĜípadČ obdélníkového kĜídla odpovídá hodnotČ relativního rozpČtí klapky. 
Dále byl stanoven pĜírĤstek součinitele vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu. 
 
 
οܥ௅ೢ೑೗ ൌ ܭ௕ כ οܥ௟೑೗ כ ቆܥ௅ఈ௪ܥ௟ఈ ቇ כ ቆሺߙఋሻ௖௅ሺߙఋሻ௖௟ ቇ (10.13) 
 οܥ௅ೢ೑೗ ൌ ͲǤ͹ כ ͳǤ͹ͻ כ ൬ͶǤͶͻ͸͸ǤͲͳ͸൰ כ ͳǤͲ͸ ൌ ͲǤͻͻͷ ሾͳሿ  
 
Kde ܭ௕  je faktor zohledĖující polohu klapky po rozpČtí kĜídla a  ሺఈഃሻ೎ಽሺఈഃሻ೎೗   reprezentuje 
pomČr mezi γ-D a 2-D efektivitou klapky. Tyto konstanty byly odečteny z figure 8.5, 8.53 v 
[25]. 
Součinitel vztlaku kĜídla s vychýlenou klapkou pĜi nulovém úhlu nábČhu byl určen 
sečtením hodnoty čistého kĜídla a pĜírĤstku od vychýlení klapky. 
 
ܥ௅ఈୀ଴௪೑೗ ൌ ܥ௅ ఈୀ଴௪ ൅ οܥ௅ೢ೑೗ ൌ ͲǤʹ͵Ͳ͹ ൅ ͲǤͻͻͷ ൌ ͳǤʹʹ͸ ሾͳሿ (10.14) 
V dalším kroku byl vypočítán pĜírĤstek maximálního součinitele vztlaku kĜídla 
s vychýlenou klapkou. 
 οܥ௅௠௔௫ೢ೑೗ ൌ ܭஃ כ οܥ௟௠௔௫೑೗ כ ܵ௪೑೗ܵ௪  (10.15) 
 
οܥ௅௠௔௫ೢ೑೗ ൌ ͲǤͻʹ כ ͳǤ͸͹͹ כ ͲǤ͸ ൌ ͲǤͻʹͷ͹ ሾͳሿ  
Kde faktor ܭஃ reprezentuje vliv úhlu šípu a byl odečten z figure 8.55 v [25]. 
εaximální součinitel vztlaku kĜídla s vychýlenou klapkou byl určen sečtením hodnoty 
čistého kĜídla a pĜírĤstku od vychýlení klapky. 
 
ܥ௅௠௔௫ೢ೑೗ ൌ ܥ௅௠௔௫ ௪ ൅ οܥ௅௠௔௫ೢ೑೗ ൌ ͳǤ͵͸͵͹ ൅ ͲǤͻʹͷ͹ ൌ ʹǤʹͺͻ ሾͳሿ (10.16) 
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Kritický úhel nábČhu byl určen stejnČ jako v kapitole 10.1.1. 
 
 
ߙ௞௥௜௧ೢ೑೗ ൌ ܥ௅௠௔௫ೢ೑೗ െ ܥ௅ఈୀ଴௪೑೗ܥ௅ఈ௪೑೗ ൅ ȟߙ௞௥௜௧ ൌ ʹǤʹͺͻ െ ͳǤʹʹ͸ͶǤͺ͹͵ͳͺͲ ߨΤ ൅ ʹ ൌ ͳͶǤͷ ሾιሿ (10.17) 
 
Úhel nulového vztlaku kĜídla s vychýlenou klapkou. 
 
 
ߙ଴ೢ೑೗ ൌ െ ܥ௅ఈୀ଴௪೑೗ܥ௅ఈ௪೑೗ ൌ െ ͳǤʹʹ͸ͶǤͺ͹͵ͳͺͲ ߨΤ ൌ െͳͶǤͶʹ ሾιሿ (10.18) 
 
Následující tabulka shrnuje dĤležitá data vztlakových čar kĜídla s vychýlenou klapkou. 
 
Výchylka klapky 10 20 30 40 [°] 
Stoupání vztlakové čáry 4.73 4.85 4.87 4.85 [1/rad] 
Úhel nulového vztlaku -7.01 -10.97 -14.42 -17.35 [°] 
εaximální součinitel vztlaku 1.61 1.94 2.29 2.54 [1] 
Kritický úhel nábČhu 14.48 13.91 14.5 14.64 [°] 
Tab 32: Vztlaková čára kĜídla s vychýlenou vztlakovou mechanizací - shrnující data 
Níže jsou zobrazeny grafy výsledných vztlakových čar kĜídla s vychýlenou klapkou. 
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10.1.3. KĜídlo s trupem 
Následující výpočty odpovídají metodice [25]. Nejprve bylo určeno stoupání vztlakové 
čára kĜídla s trupem. 
 
 
ܥ௅ఈ௪௙ ൌ ܥ௅ఈ௪ כ ܭ௪௙ ൌ ͶǤͶͻ͸ כ ͲǤͻͻͺͻ ൌ ͶǤͶͻͳ ሾͳ ݎܽ݀Τ ሿ (10.19) 
 
 
ܭ௪௙ ൌ ͳ ൅ ͲǤʹͷ כ ൭݀௙݈௪ െ ቆ݀௙݈௪ቇଶ൱ ൌ ͳ ൅ ͲǤʹͷ כ ቆͳǤͳͺͶͻ െ ൬ͳǤͳͺͶͻ ൰ଶቇൌ ͲǤͻͻͺͻ ሾͳሿ (10.20) 
 
 ݀௙ ൌ ඨͶ כ ௙ܵ೘ೌೣߨ ൌ ඨͶ כ ͳǤͳͲͳߨ ൌ ͳǤͳͺ͵ͻ ሾ݉ሿ (10.21) 
 
Kde ܭ௪௙  je faktor zohledĖující vliv trupu na stoupání vztlakové čáry, ݀௙  značí 
ekvivalentní prĤmČr trupu a ௙ܵ೘ೌೣ reprezentuje maximální plochu prĤĜezu trupu. 
Oproti vztlakové čáĜe kĜídla je nutné v pĜípadČ vztlakové čáry kĜídla s trupem uvažovat 
úhel nastavení kĜídla vĤči podélné ose trupu. PrávČ k této ose budou hodnoty úhlu nábČhu 
v dalších výpočtech vztahovány. Hodnota úhlu nastavení kĜídla je určena v podkapitole 
10.2.5. 
 ݅௪ ൌ ͲǤͻ ι   
 
εaximální součinitel kĜídla s trupem se oproti maximálnímu součiniteli kĜídla nemČní. 
 
 
ܥ௅௠௔௫ ௪௙ ൌ ܥ௅௠௔௫௪ ൌ ͳǤ͵͸͵͹ ሾͳሿ   
 
Dále byl určen úhel nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku kĜídla s trupem, součinitel 
vztlaku kĜídla s trupem pĜi nulovém úhlu nábČhu a kritický úhel nábČhu kĜídla s trupem. 
 
 
ߙ଴ೢ೑ ൌ ߙ଴ೢ െ ݅௪ ൌ െʹǤͻͶ െ ͲǤͻ ൌ െ͵ǤͺͶ ሾιሿ (10.22) 
 
 ܥ௅ഀసబೢ೑ ൌ െߙ଴ೢ೑ כ ܥ௅ఈ௪௙ ൌ ͵ǤͺͶ כ ͶǤͶͻͳͳͺͲ ߨΤ ൌ ͲǤ͵Ͳͳ ሾͳሿ (10.23) 
 
 
ߙ௞௥௜௧ೢ೑ ൌ ܥ௅ ௠௔௫ೢ೑ െ ܥ௅ఈୀ଴௪௙ܥ௅ఈ௪௙ ൅ ȟߙ௞௥௜௧ ൌ ͳǤ͵͸͵͹ െ ͲǤ͵ͲͳͶǤͶͻͳͳͺͲ ߨΤ ൅ ʹ ൌ ͳͷǤͷ͸ ሾιሿ (10.24) 
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Obdobným zpĤsobem byly určeny parametry vztlakových čar kĜídla s trupem a 
vychýlenou klapkou. Výsledky jsou shrnuty v následující tabulce. 
 
Výchylka klapky 0 10 20 30 40 [°] 
Stoupání vztlakové čáry 4.49 4.73 4.85 4.87 4.84 [1/rad] 
Úhel nulového vztlaku -3.84 -7.91 -11.87 -15.32 -18.25 [°] 
εaximální součinitel vztlaku 1.36 1.61 1.94 2.29 2.54 [1] 
Součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu 0.301 0.65 1.00 1.30 1.54 [1] 
Kritický úhel nábČhu 15.56 13.60 13.04 13.63 13.77 [°] 
Tab 33: Vztlaková čára kĜídla s trupem, vliv výchylky vztlakové mechanizace - shrnující data 
NáslednČ byly vztlakové čáry kĜídla s trupem vykresleny do grafu. 
 
Graf 19: Vztlakové čáry kĜídla s trupem, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
10.1.4. Vodorovná ocasní plocha  
DĤležitým parametrem pro výpočet aerodynamických vlastností letounu je smČrnice 
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ܥ௅ఈு ൌ ʹ כ ߨ כ ͵Ǥʹͻͷʹ ൅ ൬͵Ǥʹͻͷଶ כ ͲǤͻͻͺͷଶͲǤͻͻͻͷଶ כ ൬ͳ ൅ tanሺͲሻͲǤͻͻͺͷଶ൰ ൅ Ͷ൰଴Ǥହ ൌ ͵Ǥͷ͵͸ ሾͳȀݎܽ݀ሿ  
 
Dalším podstatným parametrem je gradient zešikmení nabíhajícího proudu v oblasti 
VOP. V prvním pĜípadČ byl výpočet proveden dle [25]. 
 
 
݀ߝ݀ߙ ൌ ͶǤͶͶ כ ൣ൫݇ఒ כ ݇ఎ כ ݇௛൯ כ ሺcosሺ߯ுሻሻ଴Ǥହ൧ଵǤଵଽ (10.26) 
 
݀ߝ݀ߙ ൌ ͶǤͶͶ כ ሾሺͲǤͳͳͶ͸ כ ͳ כ ͲǤͻͺʹ͵ሻ כ ሺcosሺͲሻሻ଴ǤହሿଵǤଵଽ ൌ ͲǤ͵ʹͻͻ ሾͳሿ  
 
Kde konstanty ݇ఒ , ݇ఎ , ݇௛  zohledĖují vliv štíhlosti kĜídla, zúžení kĜídla a vertikální 
polohu VOP vĤči kĜídlu. Odečteny byly z figure 8.65 v [25]. 
V druhém pĜípadČ byl výpočet proveden dle [26]. 
 
 
݀ߝ݀ߙ ൌ ͳǤ͹ͷ כ ܥ௅ఈ௪ߨ כ ܣ௪ כ ቀʹ כ ܮு݈௪ כ ߟ௪ቁ଴Ǥଶହ כ ቀͳ ൅ ฬʹ כ ݄ு݈௪ ฬቁ (10.27) 
 
݀ߝ݀ߙ ൌ ͳǤ͹ͷ כ ͶǤͶͻ͸ߨ כ ͸ǤͶ͸ כ ቀʹ כ Ͷͻ כ ͳቁ଴Ǥଶହ כ ቀͳ ൅ ቚʹ כ ͲǤ͵ͳʹͻ ቚቁ ൌ ͲǤ͵͹͵Ͷ ሾͳሿ  
 
Kde ݄ு  je vertikální vzdálenost χerodynamického stĜedu VOP od čáry nulového 
vztlaku kĜídla. 
Finální hodnota ௗఌௗఈ byla určena zprĤmČrováním výsledkĤ metod [25] a [26]. 
 ݀ߝ݀ߙ ൌ ͲǤ͵ʹͻͻ ൅ ͲǤ͵͹͵Ͷʹ ൌ ͲǤ͵ͷͳ͹ ሾͳሿ 
 
NáslednČ byla dle metodiky [25] určena hodnota zbrzdČní proudu vzduchu v oblasti 
VOP. 
 
݇ு ൌ ͳ െ ʹǤͶʹ כ ඥܥ஽଴ೢܮுௌܾ஺்ೢ ൅ ͲǤ͵ ൌ ͳ െ ʹǤͶʹ כ ξͲǤͲͲͻʹͶͳǤ͵ͻ͵͵ ൅ ͲǤ͵ ൌ ͲǤͻʹ͸ͺ (10.28) 
 
Kde ܥ஽଴ೢ  odpovídá hodnotČ součinitele odporu kĜídla pĜi nulovém vztlaku. Tato 
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Dále byl určen srázový úhel v oblasti VOP pĜi nulovém součiniteli vztlaku kĜídla 
s trupem. 
 ߝ଴ு ൌ െߙ଴ೢ೑ כ ݀ߝ݀ߙ ൌ ͵ǤͺͶ כ ͲǤ͵ͷͳ͹ ൌ ͳǤ͵ͷ ሾιሿ (10.29) 
10.1.5. Letoun s pevným Ĝízením 
Letounem s pevným Ĝízeném je konfigurace s nemČnnou výchylkou výškového 
kormidla pĜi všech úhlech nábČhu. PĜi výpočtu aerodynamických charakteristik letounu 
s pevným Ĝízením je uvažována výchylka výškového kormidla rovna nule. Docílení 
ustáleného letu s nulovou výchylkou výškového kormidla je v praxi možné pouze pro 
konkrétní kombinaci rychlosti letu Ěsoučinitele vztlakuě a centráže. 
Základním vstupem pro vztlakovou čáru letounu s pevným Ĝízením je vztlaková čára 
kĜídla s trupem, k níž je pĜipočten vliv VOP. Následující výpočty odpovídají metodice [25]. 
Nejprve byla určena smČrnice stoupání vztlakové čáry letounu s pevným Ĝízením. 
 
 ܥ௅ఈ௙௖ ൌ ܥ௅ఈ௪௙ ൅ ܥ௅ఈு כ ݇ு כ ܵҧு כ ൬ͳ െ ݀ߝ݀ߙ൰ (10.30) 
 
ܥ௅ఈ௙௖ ൌ ͶǤͶͻͳ ൅ ͵Ǥͷ͵ͺ כ ͲǤͻʹ͸ͺ כ ͲǤͳͺͻͺ כ ሺͳ െ ͲǤ͵ͷͳ͹ሻ ൌ ͶǤͺͻͷ ሾͳȀݎܽ݀ሿ  
 
Kde ܵҧு  značí pomČr mezi plochou VOP a kĜídla. Dále byl určen součinitel vztlaku 
letounu s pevným Ĝízením pĜi nulovém úhlu nábČhu. 
 
 
ܥ௅ഀసబ೑೎ ൌ ܥ௅ഀసబೢ೑ ൅ ܥ௅ఈு כ ݇ு כ ܵҧு כ ሺ݅ு െ ߝ଴ுሻ (10.31) 
 ܥ௅ഀసబ೑೎ ൌ ͲǤ͵Ͳͳ ൅ ͵Ǥͷ͵ͺͳͺͲ ߨΤ כ ͲǤͻʹ͸ͺ כ ͲǤͳͺͻͺ כ ሺͲǤͳ െ ͳǤ͵ͷሻ ൌ ͲǤʹͺ͹Ͷ ሾͳሿ  
 
Kde ݅ு  značí úhel nastavení VOP vĤči podélné ose trupu. Volba hodnoty ݅ு  je 
okomentována v podkapitole 10.2.5. 
Kritický úhel nábČhu letounu s pevným Ĝízením je stejný jako kritický úhel nábČhu kĜídla 
s trupem. ߙ௞௥௜௧೑೎ ൌ ߙ௞௥௜௧ೢ೑ ൌ ͳͷǤͷ͸ ሾιሿ 
 
Maximální součinitel vztlaku letounu s pevným Ĝízením. 
 
 ܥ௅೘ೌೣ೑೎ ൌ ܥ௅೘ೌೣೢ೑ ൅ ܥ௅ఈு כ ܵҧு כ ൤ߙ௞௥௜௧೑೎ כ ൬ͳ െ ݀ߝ݀ߙ െ ߝ଴ு൰ ൅ ݅ு൨ (10.32) 
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ܥ௅೘ೌೣ೑೎ ൌ ͳǤ͵͸͵͹ ൅ ͵Ǥͷ͵ͺ כ ͲǤͳͺͻͺ כ ቎ͳͷǤͷ͸ͳͺͲߨ כ ቌͳ െ ͲǤ͵ͷͳ͹ െ ͳǤ͵ͷͳͺͲߨ ቍ ൅ ͲǤͳͳͺͲߨ ቏  
 
ܥ௅೘ೌೣ೑೎ ൌ ͳǤͶ͹ͺ͹ ሾͳሿ  
Úhel nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku letounu s pevným Ĝízením. 
 
 
ߙ଴೑೎ ൌ െ ܥ௅ఈୀ଴௙௖ܥ௅ఈ௙௖ ൌ െ ͲǤʹͺ͹ͶͶǤͺͻͷͳͺͲ ߨΤ ൌ െ͵Ǥ͵͸ͷ ሾιሿ (10.33) 
 
ObdobnČ byly určeny i parametry vztlakových čar letounu s pevným Ĝízením 
v konfiguracích s vychýlenou klapkou. Veškerá data jsou shrnuta v následující tabulce. 
 
Výchylka klapky 0 10 20 30 40 [°] 
Stoupání vztlakové čáry 4.89 5.13 5.25 5.27 5.24 [1/rad] 
Úhel nulového vztlaku -3.36 -6.96 -10.48 -13.52 -16.10 [°] 
εaximální součinitel vztlaku 1.48 1.71 2.03 2.38 2.62 [1] 
Součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu 0.29 0.62 0.96 1.24 1.47 [1] 
Kritický úhel nábČhu 15.56 13.60 13.04 13.63 13.77 [°] 
Tab 34: Vztlaková čára letounu s pevným Ĝízením, vliv výchylky vztlakové mechanizace - shrnující data 
NáslednČ byly vztlakové čáry letounu s pevným Ĝízením vykresleny do grafu. 
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10.1.6. Vyvážený letoun 
Vztlaková čára vyváženého letounu je dĤležitý parametr pĜi výpočtu výkonĤ letounu, 
zejména pak jeho pádové rychlosti. Její podoba zásadnČ závisí na poloze centráže a s ní 
související velikostí vyvažovacích sil VOP. 
Pro výpočet vyvážené vztlakové čáry letounu je nutné určit vybrané polohy centráže, 
pro které bude výpočet realizován. ψyly zvoleny polohy pĜední centráže, zadní centráže a 
stĜední centráže. Poloha stĜední centráže byla určena zprĤmČrováním všech hodnot v 
tabulce pĜílohy a). 
 
• PĜední centráž: PC = 18.32 % 
• StĜední centráž: SC = 31.57 % 
• Zadní centráž: ZC = 42.68 % 
 
Výpočet parametrĤ probíhal dle metodiky [26]. Dosazené hodnoty odpovídají letounu 
v konfigurace bez klapek a pĜi stĜední centráži. 
Nejprve byla určena smČrnice stoupání vztlakové čáry vyváženého letounu. 
 
 ܥ௅ఈ௕ ൌ ܥ௅ఈ௪௙ כ ቌͳ ൅ ቀݔ௖௚ െ ݔ஺஼ೢ೑ ቁ כ ௌܾ஺்ೢܮு೎೒ ቍ (10.34) 
 
ܥ௅ఈ௕ ൌ ͶǤͶͻͳ כ ቆͳ ൅ ሺͲǤ͵ͳͷ͹ െ ͲǤʹͳͻͳሻ כ ͳǤ͵ͻ͵͵͵ǤͻͲͺ ቇ ൌ ͶǤ͸Ͷ͸ ሾͳ ݎܽ݀Τ ሿ  
 
Kde ܮு೎೒  odpovídá vzdálenosti aerodynamického stĜedu VOP a tČžištČ letounu. Hodnota ݔ஺஼ೢ೑  reprezentuje polohu aerodynamického stĜedu kĜídla s trupem. Byla stanovena 
v kapitole 10.2.1. 
Dále byl určen součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu. 
 
 ܥ௅ఈୀ଴್ ൌ ܥ௅ఈୀ଴ೢ೑ כ ቌͳ ൅ ቀݔ௖௚ െ ݔ஺஼ೢ೑ቁ כ ௌܾ஺்ೢܮு೎೒ ቍ ൅ ௌܾ஺்ೢܮு೎೒ כ ܥெ଴ೢ೑  (10.35) 
 
ܥ௅ఈୀ଴್ ൌ ͲǤ͵Ͳͳ כ ቆͳ ൅ ሺͲǤ͵ͳͷ͹ െ ͲǤʹͳͻͳሻ כ ͳǤ͵ͻ͵͵͵ǤͻͲͺ ቇ ൅ ͳǤ͵ͻ͵͵͵ǤͻͲͺ כ ሺെͲǤͲ͹ͺሻ  
 
ܥ௅ఈୀ଴್ ൌ ͲǤʹͺ͵ͷ ሾͳሿ  
 
Kde ܥெ଴ೢ೑  je hodnota součinitele klopivého momentu pĜi nulovém vztlaku kĜídla s 
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εaximální součinitel vztlaku vyváženého letounu. 
 
 
ܥ௅ ௠௔௫್ ൌ ܥ௅ఈ௕ כ ൭ܥ௅௠௔௫ೢ೑ െ ܥ௅ ఈୀ଴ೢ೑ܥ௅ఈ௪௙ ൱ ൅ ܥ௅ ఈୀ଴್ (10.36) 
 ܥ௅௠௔௫್ ൌ ͶǤ͸Ͷ͸ כ ൬ͳǤ͵͸͵͹ െ ͲǤ͵ͲͳͶǤͶͻͳ ൰ ൅ ͲǤʹͺ͵ͷ ൌ ͳǤ͵ͺʹ͹  
 
Hodnota kritického úhlu nábČhu vyváženého letounu je stejná jako pro kĜídlo s trupem 
či letoun s pevným Ĝízením. Jedná se totiž o úhel, pĜi kterém dojde k odtržení proudČní na 
kĜídle. Jelikož se jedná o charakteristiku kĜídla jako takového, není hodnota kritického úhlu 
nábČh závislá na poloze centráže. 
Dále byl stanoven úhel nábČhu vyváženého letounu pĜi nulovém součiniteli vztlaku. 
Postup byl stejný jako v pĜípadČ letounu s pevným Ĝízením či kĜídla s trupem. 
 
 
ߙ଴್ ൌ െ ܥ௅ఈୀ଴್ܥ௅ఈ௕ ൌ െ ͲǤʹͺ͵ͷͶǤ͸Ͷ͸ͳͺͲ ߨΤ ൌ െ͵ǤͶͻ͸ ሾιሿ (10.37) 
 
Výsledky pro pĜední a zadní centráž probíhaly analogicky. StejnČ tak pro konfigurace 




 0 10 20 30 40 [°] 
Stoupání vztlakové čáry 
PC 4.44 4.67 4.79 4.81 4.78 
[1/rad] SC 4.65 4.89 5.01 5.04 5.01 
ZC 4.84 5.09 5.22 5.24 5.21 
Součinitel vztlaku pĜi nulovém 
úhlu nábČhu 
PC 0.27 0.58 0.88 1.13 1.34 
[1] SC 0.28 0.60 0.92 1.19 1.41 
ZC 0.30 0.63 0.96 1.24 1.46 
Maximální součinitel vztlaku 
PC 1.32 1.52 1.80 2.11 2.32 
[1] SC 1.38 1.60 1.89 2.21 2.43 
ZC 1.44 1.66 1.96 2.30 2.53 
Kritický úhel nábČhu 
PC 15.56 13.60 13.04 13.63 13.77 
[°] SC 15.56 13.60 13.04 13.63 13.77 
ZC 15.56 13.60 13.04 13.63 13.77 
Úhel nábČhu pĜi nulovém 
součiniteli vztlaku 
PC -3.50 -7.08 -10.51 -13.50 -16.08 
[°] SC -3.50 -7.08 -10.51 -13.50 -16.08 
ZC -3.50 -7.08 -10.51 -13.50 -16.08 
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V následujícím grafu jsou vykresleny vyvážené vztlakové čáry letounu v čisté 
konfiguraci pĜi pĜední, stĜední a zadní centráži. Pro porovnání je také vykreslena vztlaková 
čára letounu s pevným Ĝízením. Vliv polohy centráže na vyvážené vztlakové čáry letounu 
s vychýlenou vztlakovou mechanizací má obdobný charakter. 
 
 
Graf 21: Vyvážená vztlaková čára letounu v cestovní konfiguraci - vliv polohy centráže 
Z grafu je evidentní pokles maximálního součinitele vztlaku vyváženého letounu oproti 
letounu s pevným Ĝízením. Tento jev je zapĜíčinČn vyvažovacími silami VOP, které pĤsobí 
ve smČru opačném než vztlaková síla produkovaná kĜídlem. Snížení maximálního součinitele 
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10.2. Momentová čára 
εomentová čára letounu je dĤležitou charakteristikou z hlediska zajištČní vyvažitelnosti 
letounu pĜi všech letových režimech, výchylkách vztlakové mechanizace a polohách 
centráže. Velikost klopivého momentu pĜímo určuje velikost potĜebných vyvažovacích sil 
VOP a tím i jejich zatížení. Velikost vyvažovacích sil zároveĖ určuje i zatížení trupu. 
10.2.1. χerodynamický stĜed letounu 
Pro sestavení momentových charakteristik je nutné určit polohu χerodynamického 
stĜedu Ětzv. neutrálního bodu – dále NB) letounu. Poloha neutrálního bodu byla vypočtena 
dle následující rovnice. 
 
ݔҧ஺஼ ൌ ݔҧ஺஼ೢ ൅ οݔҧ஺஼೑ೠ ൅ οݔҧ஺஼ಹ  (10.38) 
 
Kde ݔҧ஺஼ೢ  značí polohu aerodynamického stĜedu kĜídla. V pĜípadČ nízko rychlostních 
letounĤ je možné toto polohu pĜedpokládat v 25 % hloubky ௌܾ஺்ೢ . Hodnoty οݔҧ஺஼೑ೠ  a οݔҧ஺஼ಹ  
značí posunutí NB vlivem trupu a VOP. 
Posunutí οݔҧ஺஼೑ೠ bylo vypočteno pomocí tĜí metod. Konečná hodnota byla určena jejich 
prĤmČrem. V první pĜípadČ byla použita metodika [26]. 
 
 
οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െ ͳǤͺܥ௅ఈ௪௙ כ ݓ௙௨ כ ݄௙௨ כ ݈௙௨೙ܵ௪ כ ௌܾ஺்ೢ  (10.39) 
 οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െ ͳǤͺͶǤͶͻͳ כ ͲǤ͸͹ͷ כ ͳǤ͸͵ͳ כ ͳǤ͹͸ͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵ ൌ െͲǤͲͶͶͶ ሾͳሿ  
 
Kde ݓ௙௨ ǡ ݄௙௨ a ݈௙௨೙  značí maxiální šíĜku trupu, maximální výšku trupu a délku nosové 
části trupu Ěod nábČžné hrany kĜídla po vrtulový diskě. V druhém pĜípadČ byl výpočet 
proveden dle [31]. 
 
οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െ݇௧௥ כ ௙ܵ௨೟೚೛ כ ݈௙௨ܥ௅ఈ௪ כ ܵ௪ כ ௌܾ஺்ೢ  (10.40) 
 
οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െͲǤͲͲͲͻ͹ כ ͶǤ͵͵ כ ͸ǤͶͳͷͶǤͶͻ͸ͳͺͲ ߨΤ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵ ൌ െͲǤͲͳͻ͹ ሾͳሿ  
 
Kde ௙ܵ௨೟೚೛  značí plochu pĤdorysného obdélníku trupu (celková délka vynásobena 
maximální šíĜkouě a ݈௙௨ celkovou délku trupu. Ve tĜetím pĜípadČ byl výpočet proveden dle 
[32]. 
 οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െͲǤͻͷ כ ݇஺ כ ௙ܾ௨ כ ܾ଴ೢ ଶܵ௪ כ ௌܾ஺்ೢ  (10.41) 
 οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െͲǤͻͷ כ ͲǤͶ כ ͲǤ͸͹ͷ כ ͳǤ͵ͻ͵͵ଶͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵ ൌ െͲǤͲʹͺͷ ሾͳሿ  
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NáslednČ byly hodnoty zprĤmČrovány. 
 οݔҧ஺஼೑ೠ ൌ െͲǤͲͶͶͶ െ ͲǤͲͳͻ͹ െ ͲǤͲʹͺͷ͵ ൌ െͲǤͲ͵Ͳͻ ሾͳሿ 
 
Dále bylo vypočteno posunutí Nψ vlivem VOP dle metodiky [26]. 
 
 
οݔҧ஺஼ಹ ൌ ܥ௅ఈுܥ௅ఈ௙௖ כ ൬ͳ െ ݀ߝ݀ߙ൰ כ ܵுതതത כ ܮுಿಳೢ೑ܾௌ஺்ೢ כ ݇ு (10.42) 
 οݔҧ஺஼ಹ ൌ ͵Ǥͷ͵ͺͶǤͺͻͷ כ ሺͳ െ ͲǤ͵ͷʹሻ כ ͲǤͳͺͻͺ כ ͶǤͲͶ͵ͳǤ͵ͻ͵͵ כ ͲǤͻʹ͸ͺ ൌ ͲǤʹ͵ͻͳ ሾͳሿ  
 
Výsledná poloha Nψ letounu byla určena pĜipočtením posunutí Nψ vlivem trupu a VOP 
k pĤvodní poloze aerodynamického stĜedu kĜídla. 
 
 
ݔҧ஺஼ ൌ ݔҧ஺஼ೢ ൅ οݔҧ஺஼೑ೠ ൅ οݔҧ஺஼ಹ ൌ ͲǤʹͷ െ ͲǤͲ͵Ͳͻ ൅ ͲǤʹ͵ͻͳ ൌ ͲǤͶͷͺ͵ ሾͳሿ  
 
Po zjištČní polohy Nψ letounu byla určena zásoba statické stability pro vybrané polohy 
centráže. 
 
ܼܵതതതത ൌ ݔҧ஺஼ െ ݔҧ௖௚ (10.43) 
 





Zásoba stat. Stability 
[% bSAT] 
Zásoba stat. Stability 
[% LH_NBwf] 
PC 18.32 27.51 9.48 
SC 31.57 14.26 4.91 
ZC 42.68 3.14 1.08 
Tab 36: Zásoba statické stability letounu 
Dle metodiky [26] je doporučena minimální hodnota zásoby statické stability 1.5 %  ܮுಿಳೢ೑  pĜi zadní centráži letounu. Z tabulky výše vyplývá, že tato podmínka není splnČna. 
Pro splnČní podmínky musí být stanoven limit zadní centráže ܼܥ ൌ ͶͳǤͶͺ ሾΨ ௌܾ஺்ೢ ሿ . 
ZpĤsob modifikování krajních poloh centráže byl již komentován v podkapitole 9.11. 
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10.2.2. Profil kĜídla  
εomentová čára čistého profilu ĚvĤči jeho aerodynamickému stĜeduě byla získána 
z tunelových mČĜení [24]. Její podoba je vykreslena v následujícím grafu. 
 
Graf 22: Momentová čára profilu MS (1) 0317 
Pro další výpočty je zásadní hodnota součinitele klopivého momentu pĜi nulovém 
součiniteli vztlaku. 
 ܥ௠଴ ൌ െͲǤͲ͹ͷ ሾͳሿ  
 
PĜírĤstek součinitele klopivého momentu vychýlením klapky byl určen dle metodiky 
[25]. Dosazené hodnoty odpovídají výchylce 30°. 
 
 
οܥ௠଴೑೗ ൌ οܥ௟೑೗ כ ቆ ݔ௥௘௙ௌܾ஺்ೢ െ ݔ௖௣ௌܾ஺்ೢ כ ܿƲܿቇ (10.44) 
 οܥ௠଴೑೗ ൌ ͳǤ͹ͻͷ כ ൬ͲǤʹͷ െ ͲǤͶ͸ כ ͳǤͳͶͳ ൰ ൌ െͲǤͶͻʹ ሾͳሿ  
 
Kde ௫೎೛௕ೄಲ೅ೢ značí polohu pĤsobištČ pĜídavku součinitele vztlaku od vychýlené klapky. 
Hodnota byla odečtena z figure 8.91 v [25]. Součinitel klopivého momentu profilu 
s vychýlenou klapkou pĜi nulovém součiniteli vztlaku byl určen sečtením hodnot ܥ௠௢  a οܥ௠଴೑೗ . 
 
ܥ௠଴೑೗ ൌ ܥ௠௢ ൅ οܥ௠଴೑೗ ൌ െͲǤͲ͹ͷ െ ͲǤͶͻʹ ൌ െͲǤͷ͸͹ ሾͳሿ (10.45) 
 
Obdobným zpĤsobem byly určeny i hodnoty pro ostatní výchylky klapky. 
 
Výchylka 0 10 20 30 40 [°] 
PĜírĤstek součinitele 
klopivého momentu 0.000 -0.158 -0.341 -0.492 -0.602 [1] 
Součinitel klopivého momentu 
pĜi nulovém vztlaku -0.075 -0.233 -0.416 -0.567 -0.677 [1] 
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10.2.3. KĜídlo  
Nejprve byl určen součinitel klopivého momentu čistého kĜídla pĜi nulovém součiniteli 
vztlaku. Výpočet odpovídá metodice [25]. 
 
 ܥெ଴ೢ ൌ ܥ௠଴ כ ܣ௪ כ ሺcosሺ߯௪ሻሻଶܣ௪ ൅ ʹ כ cosሺ߯௪ሻ (10.46) 
 ܥெ଴ೢ ൌ െͲǤͲ͹ͷ כ ͸ǤͶ͸ כ ሺcosሺͲሻሻଶ͸ǤͶ͸ ൅ ʹ כ cosሺͲሻ ൌ െͲǤͲͷ͹͵ ሾͳሿ  
 
Dále byl dle [26] vypočten vliv vychýlení klapky na součinitel klopivého momentu 
kĜídla pĜi nulovém součiniteli vztlaku. Výpočet odpovídá výchylce 30°. 
 
 
οܥெ଴ೢ೑೗ ൌ ߤଶ כ οܥ௠଴೑೗ ൌ ͲǤ͹ כ ሺെͲǤͶͻʹሻ ൌ െͲǤ͵Ͷͷ ሾͳሿ (10.47) 
 
Součinitel klopivého momentu kĜídla s vychýlenou klapkou pĜi nulovém součiniteli 
vztlaku byl určen sečtením hodnot ܥெ଴ೢ  a οܥெ଴ೢ೑೗ . 
 
 
ܥெ଴ೢ೑೗ ൌ ܥெ଴ೢ ൅ οܥெ଴ೢ೑೗ ൌ െͲǤͲͷ͹͵ െ ͲǤ͵Ͷͷ ൌ െͲǤͶͲʹ ሾͳሿ (10.48) 
 
Hodnoty pro ostatní výchylky klapky jsou shrnuty v následující tabulce. 
 
Výchylka klapky 0 10 20 30 40 [°] 
PĜírĤstek součinitele 
klopivého momentu  0.000 -0.110 -0.239 -0.345 -0.421 [1] 
Součinitel klopivého momentu 
pĜi nulovém vztlaku -0.057 -0.168 -0.296 -0.402 -0.478 [1] 
Tab 38: Součinitel klopivého momentu kĜídla pĜi nulovém vztlaku, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
10.2.4. KĜídlo s trupem  
Součinitel klopivého momentu kĜídla s trupem byl stanoven pĜipočtením pĜírĤstku 
součinitele klopivého momentu trupu k součiniteli klopivého momentu kĜídla. 
 
 
ܥெ଴ೢ೑ ൌ ܥெ଴ೢ ൅ οܥெ଴೑ೠ ൌ െͲǤͲͷ͹ʹ െ ͲǤͲʹͲͻ ൌ െͲǤͲ͹ͺʹ ሾͳሿ (10.49) 
 
PĜírĤstek klopivého momentu vlivem trupu byl určen dle metodiky [25]. Tato metoda 
uvažuje vliv kĜivky prohnutí jednotlivých trupových částí na klopivý moment trupu. 
Pro výpočet byl trup rozdČlen na tĜi části. Pomyslnými dČlícími rovinami byly počátek 
kabiny a nábČžná hrana kĜídla. Ve výpočtu je ௜ܾ  prĤmČrná šíĜka, ݈௙௨೔  délka a ݅௙௨೔  úhel kĜivky 
prohnutí dané části trupu. Hodnota ݇ଵ െ ݇ଶ byla odečtena z figure 8.111 v [25]. 
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Obr 20: Součinitel klopivého momentu kĜídla s trupem - dČlení trupu 
 οܥெ଴೑ೠ ൌ ݇ଵ െ ݇ଶ͵͸Ǥͷ כ ܵ௪ כ ௌܾ஺்ೢ כ ൥෍ ቄሺ ௜ܾሻଶ כ ቀߙ଴ೢ೑ ൅ ݅௙௨೔ቁ כ ݈௙௨೔ቅ௡௜ୀଵ ൩ (10.50) 
 
οܥெ଴೑ೠ ൌ ͲǤͺͷ͵͸Ǥͷ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵כ ሾሼͲǤ͸͹ͷଶ כ ሺെ͵ǤͺͶ െ Ͷሻ כ ͳǤͳʹʹሽ൅ ሼͲǤ͸͹ͷଶ כ ሺെ͵ǤͺͶ െ ʹͶሻ כ ͲǤ͸ͷʹሽ൅ ሼͲǤͶ͵͹ͷଶ כ ሺെ͵ǤͺͶ ൅ Ͳሻ כ ͶǤ͸ʹͺሽሿ ൌ െͲǤͲʹͲͻ ሾͳሿ  
 
Stejným zpĤsobem byl určen součinitel klopivého momentu kĜídla s trupem a výchylkou 
vztlakové mechanizace. Výsledné hodnoty jsou shrnuty v následující tabulce. 
 
Výchylka 0 10 20 30 40 [°] 
Součinitel klopivého momentu kĜídla 
pĜi nulovém vztlaku -0.057 -0.168 -0.296 -0.402 -0.478 [1] 
PĜírĤstek součinitele klopivého 
momentu vlivem trupu -0.0209 -0.0301 -0.0390 -0.0468 -0.0534 [1] 
Součinitel klopivého momentu kĜídla 
s trupem pĜi nulovém vztlaku -0.078 -0.198 -0.335 -0.449 -0.532 [1] 
Tab 39: Součinitel klopivého momentu kĜídla s trupem pĜi nulovém vztlaku, vliv výchylky vztlakové 
mechanizace 
10.2.5. Letoun s pevným Ĝízením  
V pĜípadČ letounu s pevným Ĝízením je tĜeba pĜipočíst k výsledkĤm pĜedchozího 
výpočtu vliv VOP. Výpočet byl proveden dle metodiky [26]. 
 ܥெ଴೑೎ ൌ ܥெ଴ೢ೑ െ ܥ௅ఈு כ ቀ݅ு ൅ ߙ଴ೢ೑ ቁ כ ܵҧு כ ݇ு כ ܮுಿಳೢ೑ௌܾ஺்ೢ  (10.51) 
 
ܥெ଴೑೎ ൌ െͲǤͲ͹ͺʹ െ ͵Ǥͷ͵ͺͳͺͲ ߨΤ כ ሺͲǤͳ െ ͵ǤͺͶሻ כ ͲǤͳͺͻͺ כ ͲǤͻʹ͸ͺ כ ͶǤͲͶ͵ͳǤ͵ͻ͵͵ൌ ͲǤͲ͵ͻ͹  
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Kde ݅ு značí úhel nastavení VOP vĤči podélné ose trupu, ߙ଴ೢ೑  je úhel nulového vztlaku 
kĜídla s trupem ĚpromČnný pĜi rĤzných výchylkách vztlakové mechanizaceě a ܮுಿಳೢ೑  
reprezentuje rameno VOP vztažené vĤči aerodynamickému stĜedu kĜídla s trupem. 
Stejným zpĤsobem byly určeny součinitele klopivého momentu pĜi nulovém součiniteli 
vztlaku letounu s pevným Ĝízením a výchylkou vztlakové mechanizace. Výsledky jsou 
shrnuty v následující tabulce. 
 
Výchylka 0 10 20 30 40 [°] 
Součinitel klopivého momentu pĜi nulovém 
vztlaku letounu s pevným Ĝízením 0.0397 0.0484 0.0360 0.0307 0.0401 [1] 
Tab 40: Součinitel klopivého momentu pĜi nulovém vztlaku letounu s pevným Ĝízením, vliv výchylky vztlakové 
mechnizace 
NáslednČ byly vykresleny momentové čáry letounu s pevným Ĝízením v závislosti na 
součiniteli vztlaku. Dosazené hodnoty odpovídají letounu v cestovní konfiguraci pĜi stĜední 
centráži a součiniteli vztlaku 0.5. 
 
 
ܥெ೑೎ ൌ ܥெ଴೑೎ ൅ ܥ௅೑೎ כ ൫ݔҧ௖௚ െ ݔҧ஺஼൯ (10.52) 
 
ܥெ೑೎ ൌ ͲǤͲ͵ͻ͹ ൅ ͲǤͷ כ ሺͲǤ͵ͳͷ͹ െ ͲǤͶͷͺ͵ ሻ ൌ െͲǤͲ͵ͳ͸ ሾͳሿ  
 
V rovnici výše reprezentuje člen ൫ݔ௖௚ െ ݔ஺஼൯  smČrnici stoupání momentové čáry. 
PĜedpisy požadují, aby smČrnice stoupání momentové čáry nabývala záporných hodnot pro 
všechny centráže z dĤvodu zajištČní statické stability letounu. Tato podmínka je pro všechny 
centráže vypočtené v kapitole 9.10 splnČna. 
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Graf 24: Momentové čáry letounu s pevným Ĝízením pĜi stĜední centráži - vliv výchylky vztlakové mechanizace 
Momentová čára letounu s pevným Ĝízením v cestovní konfiguraci (bez klapek) a pĜi 
stĜední centráži byla použita pro zvolení vhodné kombinace úhlĤ nastavení kĜídla ݅௪  a 
vodorovné ocasní plochy ݅ு , které byly použity ve výpočtech pĜedchozích kapitol. 
Kombinace úhlĤ byla iteračnČ mČnČna tak, aby bylo docíleno nulové hodnoty součinitele 
klopivého momentu pĜi hodnotČ součinitele vztlaku ܥ௅೑೎ ൌ ͲǤʹͺͺ, která odpovídající letu 
cestovní rychlostí. V praxi tento bod momentové čáry umožĖuje vyvážený let cestovní 
rychlostí s nulovou výchylkou výškového kormidla a trimovací plošky. 
Z Graf 23 vyplývá, že pĜi jiné centráži či letu jinou rychlostí ĚpĜi jiném součiniteli 
vztlaku) je nutné klopivý moment letounu vyvážit pomocí výchylky vyvažovací plošky či 
výškového kormidla. 
10.2.6. Dostatečnost VOP  
Hlavní funkcí VOP je zajištČní vyvažitelnosti letounu ve všech letových režimech pĜi 
všech polohách centráže a výchylkách vztlakové mechanizace. NejkritičtČjším pĜípadem 
z hlediska vyvažitelnosti bývá dosažení maximálního součinitele vztlaku. Výpočet potĜebné 
plochy VOP pĜi tomto režimu byl proveden dle metodiky [27]. Dosazené hodnoty odpovídají 




െܥெ଴ೢ೑ܥ௅௠௔௫௪௙ െ ݔҧ஼ீ ൅ ݔҧ஺஼ೢ೑ ൅ ȟݔҧ஺஼ ൅ ȟݔҧௌெቈ ܥ௅ఈுܥ௅ఈ௙௖ כ ቀͳ െ ݀ߝ݀ߙቁ െ ܥ௅ு௠௜௡ܥ௅௠௔௫ ௪௙቉ כ ݇ு כ ܮுಿಳೢ೑ௌܾ஺்ೢ  (10.53) 
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Kde ȟݔҧ஺஼  značí korekci nejistoty určení polohy ݔҧ஺஼ೢ೑. Hodnota ȟݔҧௌெ reprezentuje 
požadovanou zásobu statické stability. Člen ܥ௅ு௠௜௡ značí minimální součinitel vztlaku 
VOP. Odhad této hodnoty byl určen dle následujícího vztahu. 
 
ܥ௅ு௠௜௡ ൌ െͲǤ͵ͷ כ ܣுଵ ଷΤ ൌ െͲǤ͵ͷ כ ͵ǤʹͻͶଵ ଷΤ ൌ െͲǤͷʹͲͺ ሾͳሿ (10.54) 
Hodnoty ௌಹௌೢ  byly vykresleny do grafu v závislosti na poloze tČžištČ. Z grafu vyplývá, 
že potĜebné vypočtené hodnoty jsou nižší než pomČr reálné plochy VOP a kĜídla. VOP tedy 
mĤže být prohlášena za dostatečnou. 
 
Graf 25: PotĜebná plocha VOP pro zajištČní vyvažitelnosti 
10.3. Polára 
Polára je kĜivkou závislosti součinitele vztlaku na součiniteli odporu letounu. Její podoba 
má zásadní vliv zejména pĜi určování letových výkonĤ. Celkový součinitel odporu byl získán 
sečtením dílčích součinitelĤ odporu jednotlivých částí letounu. 
 
 
ܥ஽ ൌ ܥ஽ೢ ൅ ܥ஽೑ೠ ൅ ܥ஽ಹ ൅ ܥ஽ೇ ൅ ܥ஽೒೐ೌೝ ൅ ܥ஽ೞ೟ೝೠ೟ೞ ൅ ܥ஽೛ೝ೚೛೐೗೗೐ೝ  (10.55) 
 
Jednotlivé pĜíspČvky celkového součinitele odporu budou vypočteny v následujících 
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Odpor kĜídla je tvoĜen dvČma hlavními složkami, kterými jsou odpor profilový a odpor 
indukovaný. Profilový odpor byl stanoven dle [26]. 
 
 ܥ஽೛ ൌ ܥௗ௣೘೔೙ כ ܵ௪௘௧ೢܵ௪ כ ൅ͲǤ͹ͷ כ ൫ο௟ܥௗ௣൯௥௘௙ כ ቆ ܥ௅ೢ െ ܥ௟௜ܥܮݓ݉ܽݔ െ ܥ௟௜ ቇଶ (10.56) 
 ܥ஽೛ ൌ ͲǤͲͲ͹ͳ כ ͳʹǤͲ͹ͳʹǤͷͶ כ ൅ͲǤ͹ͷ כ ͲǤͲͶ͵ כ ൬ ܥ௅ೢ െ ͲǤʹͳǤ͵͸͵͹ െ ͲǤʹ൰ଶ  
 
Hodnoty ܥௗ௣೘೔೙ , ൫ο௟ܥௗ௣൯௥௘௙, ܥ௟௜   odpovídají poláĜe profilu εS Ě1ě 0γ17 [24] odpovídající 
Reynoldsovu číslu Ěγ mil.ě pĜi rychlosti 1β0 km/h, která byla zvolena jako referenční pro výpočet 
poláry letounu. Jejich význam je vysvČtlen v následujícím obrázku. Hodnota ܵ௪௘௧ೢ reprezentuje 
omočenou plochu kĜídla. 
 
 
Obr 21: Parametry poláry profilu [26] 
Součinitel indukovaného odporu kĜídla byl vypočten dle následujícího vztahu. 
 
 ܥ஽೔೙೏ ൌ ܥ௅ೢ ଶߨ כ ܣ௪ כ ݁௪ ൌ ܥ௅ೢ ଶߨ כ ͸ǤͶ͸ כ ͲǤ͹͹ (10.57) 
 
Kde ݁௪ je Oswaldova konstanta efektivity kĜídla. ψyla vypočtena dle metodiky [13]. 
 
 
݁௪ ൌ ͶǤ͸ͳ כ ൫ͳ െ ͲǤͲͶͷ כ ܣ௪଴Ǥ଺଼൯ כ ሺcosሺȦ௅ாሻሻ଴Ǥଵହ െ ͵Ǥͳ (10.58) 
 ݁௪ ൌ ͶǤ͸ͳ כ ሺͳ െ ͲǤͲͶͷ כ ͸ǤͶ͸଴Ǥ଺଼ሻ כ ሺcosሺͲሻሻ଴Ǥଵହ െ ͵Ǥͳ ൌ ͲǤ͹͹  
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Kde Ȧ௅ா  značí úhel šípu nábČžné hrany kĜídla. Výsledný součinitel odporu kĜídla byl 
stanoven sečtením profilového a indukovaného součinitele odporu. 
 
 
ܥ஽ೢ ൌ ܥ஽೛ ൅ ܥ஽೔೙೏  (10.59) 
 




Graf 26: Složky součinitele odporu kĜídla 
KĜídlo s klapkou 
 
Součinitel odporu kĜídla s vychýlenou vztlakovou mechanizací byl stanoven dle 
následující rovnice. 
 
ܥ஽ ൌ ܥ஽ೢ ൅ ȟܥ஽೛ೝ೚೑ ൅ ȟܥ஽೔೙೏ ൅ ȟܥ஽೔೙೟  (10.60) 
 
Kde ȟܥ஽೛ೝ೚೑ , ȟܥ஽೔೙೏  a ȟܥ஽೔೙೟  reprezentují pĜírĤstek profilového, indukovaného a 
interferenčního odporu vlivem vychýlení klapky. Profilový pĜírĤstek byl vypočten dle 
následujícího vztahu. PĜíklad výpočtu odpovídá výchylce γ0°. 
 
 ȟܥ஽೛ೝ೚೑ ൌ ȟܥௗ೛ೝ೚೑ כ ܵ௪೑೗ܵ௪ ൌ ͲǤͲ͵ͷ כ ͲǤ͸ ൌ ͲǤͲʹͳ ሾͳሿ (10.61) 
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Dále byl určen indukovaný pĜírĤstek odporu vlivem vychýlení klapky. 
 
 ȟܥ஽೔೙೏ ൌ ݇ଶ כ ቀܥ௅ೢ೑೗ െ ܥ௅ೢቁଶ כ cosሺ߯௪ሻ (10.62) 
 ȟܥ஽೔೙೏ ൌ ͲǤʹͲͷଶ כ ቀܥ௅ೢ೑೗ െ ܥ௅ೢቁଶ כ cosሺͲሻ  
 
Kde konstanta ݇ byla odečtena z figure 4.53 v [25]. Člen ቀܥ௅ೢ೑೗ െ ܥ௅ೢቁ popisuje rozdíl 
mezi vztlakovou čárou čistého kĜídla a kĜídla s vychýlenou klapkou a je tak závislý na úhlu 
nábČhu kĜídla. 
Interferenční odpor je vypočten dle následujícího vztahu. Dosazené hodnoty odpovídají 
výchylce 30°. 
 
ȟܥ஽೔೙೟ ൌ ݇௜௡௧ כ ȟܥ஽೛ೝ೚೑ ൌ ͲǤʹͷ כ ͲǤͲʹͳ ൌ ͲǤͲͲͷ͵ ሾͳሿ (10.63) 
 
Kde konstanta ݇௜௡௧  reprezentuje interferenční vliv. Její hodnota byla pĜevzata z [25]. 
Výsledné podoby by poláry kĜídla v závislosti na výchylce klapky jsou zobrazeny 
v následujícím grafu. 
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10.3.2. Trup 
Odpor trupu byl určen pomocí sečtení složky nezávislé na součiniteli vztlaku a složky 
indukované, která na součiniteli vztlaku závisí. Složka nezávislá byla vypočtena dle 
následujícího vztahu. 
 
ܥ஽଴೑ೠ ൌ ܴ௪௙ כ ܥ௙೑ೠ כ ۏێێێ
ۍͳ ൅ ͸Ͳ൬ ݈௙௨݀௙௨൰ଷ ൅ ͲǤͲͲʹͷ כ ቆ ݈௙௨݀௙௨ቇےۑۑۑ
ې כ ܵ௪௘௧೑ೠܵ௪ ൅ ܥ஽௕೑ೠ (10.64) 
 
ܥ஽଴೑ೠ ൌ ͳǤͲͷ כ ͲǤͲͲʹͷͷ כ ൦ͳ ൅ ͸Ͳቀ͸ǤͶͳͷͳǤͳͺͶቁଷ ൅ ͲǤͲͲʹͷ כ ൬͸ǤͶͳͷͳǤͳͺͶ൰൪ כ ͳͺǤͶʹͳʹǤͷͶ ൅ Ͳ  
 
ȟܥ஽଴೑ೠ ൌ ͲǤͲͲͷͷ ሾͳሿ  
 
Kde ܴ௪௙ a ܥ௙೑ೠ  jsou konstanty závislé na ReynoldsovČ čísle trupu pĜi cestovní rychlosti 
(28 mil.). ψyly určeny z figure 4.1 a 4.3 v [25]. Hodnota ܵ௪௘௧೑ೠ  je omočená plocha trupu. 
Poslední člen rovnice ܥ஽௕೑ೠ  reprezentuje odpor koncové části trupu. Jelikož je koncový 
prĤĜez trupu zanedbatelnČ malý, mĤže být tato složka považována za nulovou. Zanedbání by 
nebylo možné napĜíklad v pĜípadČ proudového stíhacího letounu, kde je koncový prĤmČr 
trupu značný díky výstupní trysce motoru. 




ȟܥ஽೎ೌ೙೚೛೤ ൌ ܥ஽೎ೌ೙೚೛೤̴೙೚೘ כ ܵ௖௔௡௢௣௬ܵ௪ ൌ ͲǤͲͳ͸ כ ͳǤͳͳʹǤͷͶ ൌ ͲǤͲͲͳͶ ሾͳሿ (10.65) 
 
Kde hodnota ܥ஽೎ೌ೙೚೛೤̴೙೚೘  byla odečtena z figure 4.68 v [25].  ܵ௖௔௡௢௣௬  reprezentuje 
plochu čelního prĤĜezu kabiny. 
Indukovaný odpor trupu byl určen dle následujícího vztahu. 
 
 ܥ஽௜௡ௗ೑ೠ ൌ ʹ כ ߙଶ כ ܵ௕೑ೠܵ௪ ൅ ߟ௙௨ כ ܥௗ೎ כ ߙଷ כ ܵ௣௟೑ೠܵ௪  (10.66) 
 ܥ஽௜௡ௗ೑ೠ ൌ Ͳ ൅ ͲǤ͸͵ כ ͳǤʹ כ ߙଷ כ ͵ǤͶ͹ͳʹǤͷͶ  
 
Kde ߟ௙௨ značí pomČr odporu konečného a nekonečného válce. Hodnota této konstanty 
je závislá na celkové délce a ekvivalentním prĤmČru trupu. Určení ߟ௙௨  bylo provedeno 
z figure 4.19 v [25]. Konstanta ܥௗ೎  značí součinitel odporu pĜíčného proudČní. ψyla odečtena 
z figure 4.20. v [25]. Hodnota ܵ௣௟೑ೠ  reprezentuje pĤdorysnou plochu trupu. ܵ௕೑ೠ  značí plochu 
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prĤĜezu zakončení trupu. Jelikož je tato hodnota považována za zanedbatelnČ malou, mohl 
být první člen rovnice zanedbán. 
Celkový součinitel odporu trupu byl získán součtem ܥ஽଴೑ೠ  a ܥ஽௜௡ௗ೑ೠ  a ȟܥ஽೎ೌ೙೚೛೤ . 
 
 
ܥ஽೑ೠ ൌ ܥ஽଴೑ೠ ൅ ܥ஽௜௡ௗ೑ೠ ൅ ȟܥ஽೎ೌ೙೚೛೤  (10.67) 
 
Závislost ܥ஽೑ೠ  na součiniteli vztlaku vyváženého letounu pĜi stĜední centráži ܥ௅  je 
zobrazena v následujícím grafu. 
 
 
Graf 28: Závislost součinitele odporu trupu na součiniteli vztlaku vyváženého letounu pĜi stĜední centráži 
10.3.3. Ocasní plochy 
Vodorovná ocasní plocha 
 
Profilový odpor VOP byl vypočten stejnČ jako v pĜípadČ kĜídla v kapitole 10.3.1. 
Výsledná hodnota byla vynásobena členem ௌಹௌೢ, čímž byl součinitel odporu pĜepočten vĤči 
ploše kĜídla. 
 
 ܥ஽೛̴ಹ ൌ ൥ܥௗ௣೘೔೙ כ ܵ௪௘௧ಹܵு כ ൅ͲǤ͹ͷ כ ൫ο௟ܥௗ௣൯௥௘௙ כ ቆ ܥ௅ಹ െ ܥ௟௜ܥܮܪ݉ܽݔ െ ܥ௟௜ ቇଶ൩ כ ܵுܵ௪ (10.68) 
 ܥ஽೛̴ಹ ൌ ቈͲǤͲͲ͸ כ ʹǤʹͷʹǤ͵ͺ כ ൅ͲǤ͹ͷ כ ͲǤͲʹͻ כ ൬ ܥ௅ಹ െ ͲͳǤͶ כ ͲǤͻ െ Ͳ൰ଶ቉ כ ʹǤ͵ͺͳʹǤͷͶ  
 
Pro VOP byl zvolen profil NACA0012. PotĜebné údaje pro výpočet výše byly získány 
z dat uvedených na webu airfoil tools [17]. Hodnota maximálního součinitele vztlaku VOP 
byla pĜibližnČ určena vynásobením maximálního součinitele vztlaku profilu hodnotou 0.9. 
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ܥ௅ಹ ൌ ܥெ଴ೢ೑ ൅ ܥ௅ೢ೑ כ ቀݔҧ௖௚ െ ݔҧ஺஼ೢ೑ቁ݇ு כ ቆܵு כ ܮுಿಳೢ೑ܵ௪ כ ௌܾ஺்ೢ ቇ  (10.69) 
 
ܥ௅ಹ ൌ െͲǤͲ͹ͺʹ ൅ ܥ௅ כ ሺͲǤ͵ͳͷ͹ െ ͲǤʹͳͻͳሻͲǤͻʹ͸ͺ כ ቀ ʹǤ͵ͺ כ ͶǤͲͶ͵ͳʹǤͷͶ כ ͳǤ͵ͻ͵͵ቁ   
 
Obdobným zpĤsobem byl vypočten i součinitel vztlaku VOP v pĜípadČ letounu 
v konfiguraci s vychýlenými klapkami. Závislosti „vyvažovacího“ součinitele vztlaku VOP 
na součiniteli vztlaku vyváženého letounu pĜi stĜední centráži jsou zobrazeny v následujícím 
grafu. 
 
Graf 29: Závislost „vyvažovacího“ součinitele vztlaku VOP na součiniteli vztlaku vyváženého letounu pĜi 
stĜední centráži 
Pro určení indukovaného součinitele odporu VOP byl použit vztah z metodiky [26]. 
Vzorec v sobČ zahrnuje odhad odporu zpĤsobeného výchylkou výškového kormidla, která 
zajišĢuje dosažení momentové rovnováhy. 
 ܥ஽೔೙೏̴ಹ ൌ ͲǤ͵͵ כ ܥ௅ಹ ଶሺcosሺ߯ுሻሻଶ כ ߨ כ ܣு כ ܵுܵ௪ (10.70) 
 ܥ஽೔೙೏̴ಹ ൌ ͲǤ͵͵ כ ܥ௅ಹ ଶሺcosሺͲሻሻଶ כ ߨ כ ͵Ǥʹͻͷ כ ʹǤ͵ͺͳʹǤͷͶ  
 
Kde ߯ு značí úhel šípu „čtvrtinové“ čáry VOP. Výsledný součinitel odporu VOP byl 
určen součtem výše vypočtených pĜíspČvkĤ. 
 
ܥ஽ಹ ൌ ܥ஽೛̴ಹ ൅ ܥ஽೔೙೏̴ಹ (10.71) 
V následujícím grafu jsou vykresleny závislosti celkového součinitele odporu VOP ܥ஽ಹ  








-1 -0.5 0 0.5 1 1.5 2 2.5 3
CL [1]
CL_H [1]
0° 10° 20° 30° 40°
  
 83   
  
 
Graf 30: Závislost součinitele odporu VOP na součiniteli vztlaku vyváženého letounu pĜi stĜední centráži 
Svislá ocasní plocha 
 
PĜi ustáleném pĜímočarém letu je obtékání SOP symetrické. Z tohoto dĤvodu mĤže být 
výpočet odporu omezen pouze na člen nezávislý na součiniteli vztlaku. Pro SOP byl zvolen 
stejný profil jako v pĜípadČ VOP a to NACA 0012. 
Součinitel odporu tak mohl být určen pouhým pĜepočtením profilové hodnoty vĤči ploše 
kĜídla. 
 
ܥ஽೛̴ೇ ൌ ܥௗ௣೘೔೙ כ ܵ௏ܵ௪ ൌ ͲǤͲͲ͸ כ ͳǤͲͳͳʹǤͷͶ ൌ ͲǤͲͲͲͶͺ ሾͳሿ (10.72) 
10.3.4. Podvozek 
Odpor podvozku byl Ĝešen zvlášĢ pro podvozek hlavní a ostruhové kolo. Odpor je 





ܥ஽೒೐ೌೝ̴೘ೌ೔೙ ൌ ܥ஽೒೐ೌೝ̴೙೚೘ כ ݀௪௛௘௘௟ כ ܾ௪௛௘௘௟ܵ௪ כ ݊௪௛௘௘௟ (10.73) 
 ܥ஽೒೐ೌೝ̴೘ೌ೔೙ ൌ ͲǤͷ͸ͷ כ ͲǤͷͷ כ ͲǤʹͳʹǤͷͶ כ ʹ ൌ ͲǤͲͲͻͻ ሾͳሿ  
 
Kde ܥ஽೒೐ೌೝ̴೙೚೘  značí nominální hodnotu součinitele odporu. Hodnota byla odečtena 
z figure 4.54 v [25]. Odpovídá pevnému podvozku s aerodynamicky tvarovanými 
podvozkovými nohami. Hodnoty ݀௪௛௘௘௟  a ܾ௪௛௘௘௟  značí prĤmČr a tloušĢku pneumatiky, ݊ 
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Odpor ostruhového kola byl stanoven obdobným zpĤsobem jako odpor hlavního 
podvozku. 
 ܥ஽೒೐ೌೝ̴೟ೌ೔೗ ൌ ܥ஽೒೐ೌೝ̴೙೚೘ כ ݀௪௛௘௘௟ כ ܾ௪௛௘௘௟ܵ௪ כ ݊௪௛௘௘௟  (10.74) 
 ܥ஽೒೐ೌೝ̴೟ೌ೔೗ ൌ ͲǤͷ͸ͷ כ ͲǤʹͳ כ ͲǤͳͷͳʹǤͷͶ כ ͳ ൌ ͲǤͲͲͳͶ ሾͳሿ  
 
Celkový odpor podvozku byl stanoven součtem ܥ஽೒೐ೌೝ̴೘ೌ೔೙ a ܥ஽೒೐ೌೝ̴೟ೌ೔೗. 
 
 
ܥ஽೒೐ೌೝ ൌ ܥ஽೒೐ೌೝ̴೘ೌ೔೙ ൅ ܥ஽೒೐ೌೝ̴೟ೌ೔೗ ൌ ͲǤͲͲͻͻ ൅ ͲǤͲͲͳͶ ൌ ͲǤͲͳͳ͵ ሾͳሿ (10.75) 
10.3.5. VzpČry  
Odpor vzpČry byl zjednodušenČ považován za nezávislý na součiniteli vztlaku. Výsledná 
hodnota byla vynásobena faktorem 1.5, který zohledĖuje interferenční odpor v místech 
spojení vzpČry s kĜídlem a trupem. Pro vzpČru byl zvolen symetrický profil NχCχ 00γ0. 
Pro výpočet byl použit obecný vztah zohledĖující relativní tloušĢku profilu, polohu 
maximální tloušĢky profilu a hodnotu Reynoldsova čísla proudČní okolo vzpČr pĜi cestovní 
rychlosti (0.5 mil.). 
 
 ܥ஽ೞ೟ೝೠ೟ೞ ൌ ܴ௪௙ כ ܴ௟௦ כ ܥ௙ೞ೟ೝೠ೟ ቈͳ ൅ ܮƲ כ ൬ܿݐ൰ ൅ ͳͲͲ כ ൬ܿݐ൰ସ቉ כ ܵ௪௘௧ೞ೟ೝೠ೟ೞܵ௪ כ ͳǤͷ (10.76) 
 
ܥ஽ೞ೟ೝೠ೟ೞ ൌ ͳǤͲ͸ כ ͳǤͲ͹ כ ͲǤͲͲ͹ כ ሾͳ ൅ ͳǤʹ כ ሺͲǤ͵ሻ ൅ ͳͲͲ כ ሺͲǤ͵ሻସሿ כ ͳǤ͹ʹͳʹǤͷͶכ ͳǤͷ  
 
ܥ஽ೞ೟ೝೠ೟ೞ ൌ ͲǤͲͲ͵ͷ ሾͳሿ  
Kde konstanty ܴ௪௙, ܴ௟௦ a ܥ௙ೞ೟ೝೠ೟  byly odečteny z figure 4.1. 4.2 a 4.3 v [25]. ܮƲ je faktor 
zohledĖující polohu maximální tloušĢky profilu. ψyl odečten z figure 4.3 [25]. Hodnota ܵ௪௘௧ೞ೟ೝೠ೟ೞ reprezentuje omočenou plochu vzpČr. 
10.3.6. Vrtulový proud 
 
 
ܥ஽೛ೝ೚೛೐೗೗೐ೝ ൌ ͵͵ כ ͳݍ௖ כ ܵ௪ כ ܵܪ ௥ܲ௔௧௘ௗݒ௖ ൌ ͵͵ כ ͳ͵͵Ǥʹͷ כ ͳ͵ͶǤͻͺ כ ͳ͵Ͳͳ͹͹ǤͶͷൌ ͲǤͲͲͷͶ ሾͳሿ (10.77) 
 
Kde ݒ௖  ሾ݂ݐሿ  je cestovní rychlost, ݍ௖  ሾ݌ݏ݂ሿ  je dynamický tlak odpovídající cestovní 
rychlosti ve výšce 1000 m εSχ a ܵܪ ௥ܲ௔௧௘ௗ  ሾ݄݌ሿ je maximální výkon motoru. 
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10.3.7. Polára letounu 
Celkový odpor letounu byl určen součtem všech výše vypočtených položek. Součinitele 
odporu jednotlivých částí letounu a výsledný součinitel odporu letounu v cestovní 
konfiguraci jsou vykresleny v následujícím grafu. 
 
 
Graf 31: Polára letounu v cestovní konfiguraci – složky součinitele odporu 
 
Dále byly vykresleny poláry letounu pro rĤzné výchylky vztlakové mechanizace. 
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Pro jednotlivé poláry byly určeny hodnoty minimálního součinitele odporu ሺܥ஽ሻ௠௜௡ , 
maximální klouzavosti ቀ஼ಽ஼ವቁ௠௔௫ a ekonomického bodu ቆ஼ಽ యమ஼ವ ቇ௠௔௫. 
 
Výchylka 0 10 20 30 40 [°] 
εinimální součinitel odporu 0.0363 0.0455 0.0694 0.1068 0.1532 
[1] Maximální klouzavost 9.547 12.969 12.934 11.197 9.546 
Ekonomický bod 8.755 12.899 14.818 14.496 13.558 
Tab 41: Polára letounu, vliv výchylky vztlakové mechanizace – souhrn dĤležitých bodĤ 
Z Tab 41 vyplývá, že letoun dosahuje lepších hodnot klouzavosti a ekonomického bodu 
v konfiguracích s vychýlenou vztlakovou mechaniazcí než v konfiguraci cestovní. To se 
projeví zejména pĜi výpočtu stoupavého a klesavého letu v kapitole 11. 
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11.   Letové výkony 
Letové výkony jsou hlavní charakteristikou, která určuje konkurenceschopnost letounu 
na trhu. Pro jejich sestavení jsou použity poláry letounu pĜi stĜední centráži, které byly 
vypočteny v kapitole 10.3. Pokud není stanoveno jinak, jsou výkony Ĝešeny pro maximální 
vzletovou hmotnost letounu (MTOM = 600 kg) a cestovní konfiguraci (klapky zasunuty).  
Pokud není uvedeno jinak, byly použité vztahy čerpány z  [28]. 
11.1. Tahová kĜivka 
Pro výpočet letových výkonĤ je nutné stanovit tahovou kĜivku propulzní jednotky, 
kterou je motor ULP 350 iS s vrtulí Airmaster AP431CTF-WWRR66U. Tahová kĜivka byla 
poskytnuta výrobcem vrtule [21]. 
 
Graf 33: Tahová kĜivka - ULP 350 iS + Airmaster AP431CTF-WWRR66U [21] 
Tahová kĜivka byla mČĜena pro výšku 0 a Ř000 ft, což odpovídá výškám 0 a β4γŘ.4 m 
MSA. Pro účel výpočtu byla namČĜená data proložena polynomem. 
 
 ௏ܶೞ೐ೌ ೗೐ೡ೐೗ ൌ െͲǤͲͶͳ͸ כ ݒଶ ൅ ʹǤ͵Ͳʹͺ כ ݒ ൅ ʹͷͲͺǤ͹ (11.1) 
 ௏ܶఴబబబ ೑೟ ൌ െͲǤͲ͵ͷ כ ݒଶ ൅ ʹǤʹͲͷͷ כ ݒ ൅ ͳͻͳͳǤͳ (11.2) 
 
Tahové kĜivky zobrazené výše odpovídají maximálnímu trvalému výkonu motoru. Tento 
výkon není v praxi vhodné dlouhodobČ používat, zejména kvĤli vysoké spotĜebČ paliva a 
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11.2. Pádová rychlost 
Pádová rychlost byla spočtena pro všechny výchylky vztlakové mechanizace pĜi 
maximální vzletové hmotnosti pro pĜední, stĜední a zadní centráž. Dosazené hodnoty 
odpovídají plné výchylce klapek a stĜední centráži. 
 
 ݒ௦ ൌ ඨʹ כ ܯܱܶܯ כ ݃ܥ௅೘ೌೣ כ ܵ௪ כ ߩ ൌ ඨ ʹ כ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳʹǤͶ͵Ͷ͵ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷ ൌ ͳ͹Ǥ͹Ͷ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.3) 
 
Pádové rychlosti pĜepočtené na [km/h] jsou shrnuty v následující tabulce. 
 
CG 
Výchylka vztlakové mechanizace 
0 10 20 30 40 [°] 
PC 86.73 80.73 74.28 68.63 65.37 
[km/h] SC 84.75 78.89 72.58 67.06 63.88 
ZC 83.05 77.31 71.13 65.72 62.60 
Tab 42: Pádová rychlost letounu, MTOM, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
PĜedpis Uδ-β požaduje určení pádové rychlosti pĜi εTOε a nejménČ vhodné poloze 
tČžištČ. Tou je díky velkým vyvažovacím silám VOP pĜední centráž. 
11.3. Vodorovný pĜímočarý let 
11.3.1. Rovnovážný diagram tahĤ  
Rovnovážný tahový diagram vykresluje kĜivky potĜebného a využitelného tahu. 
Využitelný tah byl stanoven v kapitole 11.1. 
PotĜebný tah byl stanoven pro jednotlivé body poláry dle následujícího vzorce. Dosazené 
hodnoty odpovídají letounu v cestovní konfiguraci pĜi úhlu nábČhu ߙ ൌ ͵ ι. 
 
 ௉ܶ ൌ ݉ כ ݃ כ ܥ஽ܥ௅ ൌ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ כ ͲǤͲͷ͸͹ͲǤͷʹ͹ʹ ൌ ͸͵ʹǤ͸ ሾܰሿ  (11.4) 
 
NáslednČ byla vypočtena odpovídající rychlost letu. 
 
 ݒ ൌ ඨ ʹ כ ݉ כ ݃ܥ௅ כ ܵ௪ כ ߩ ൌ ඨ ʹ כ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳͲǤͷʹ͹ʹ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷ ൌ ͵ͺǤͳ͵ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.5) 
 
Výpočet byl proveden obdobnČ pro výšku Ř000 ft. Výsledné rovnovážné diagramy jsou 
zobrazeny níže. 
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Graf 34: Rovnovážný diagram tahĤ – MTOM, cestovní konfigurace, 0 ft MSA 
 
Graf 35: Rovnovážný diagram tahĤ – MTOM, cestovní konfigurace, 8000 ft MSA 
NáslednČ byly z grafĤ odečteny hodnoty maximální, cestovní a optimální rychlosti. 
Optimální rychlost odpovídá bodu poláry s maximální klouzavostí. PĜi letu touto rychlostí je 
hodnota potĜebného tahu minimální. 
 
Výška letu 0 8000 [ft] 
Maximální rychlost 212.5 206 
[km/h] Cestovní rychlost 195 188 
Optimální rychlost 123.5 139.5 
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11.3.2. Rovnovážný diagram výkonĤ  
Rovnovážný diagram výkonĤ je získán vynásobením hodnot potĜebných a využitelných 
tahĤ odpovídající rychlostí letu. 
 ௉ܲ ൌ ௉ܶ כ ݒ  (11.6) 
 ௏ܲ ൌ ௏ܶ כ ݒ (11.7) 
 
Graf 36: Rovnovážný diagram výkonĤ – MTOM, cestovní konfigurace, 0 ft MSA 
 
Graf 37: Rovnovážný diagram výkonĤ – MTOM, cestovní konfigurace, 8000 ft MSA 
Z grafĤ je kromČ hodnot maximální a cestovní rychlosti možné odečíst rychlost 
ekonomickou, odpovídající letu s minimálním potĜebným výkonem. 
 
Výška letu 0 8000 [ft] 
Ekonomická rychlost 95.2 107.4 [km/h] 
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11.4. Klouzavý let 
Klouzavý let ustálený letový režim, kdy pohonná jednotka neprodukuje tah. Tento režim 
je podstatný zejména v pĜípadČ kluzákĤ. V pĜípadČ motorových letounĤ je nutné klouzavý 
let Ĝešit z dĤvodu možného selhání pohonné jednotky. Charakteristickým diagramem 
klouzavého letu je tzv. rychlostní polára. Výpočet byl proveden pro MTOM, výšku letu 0 m 
εSχ a všechny výchylky vztlakové mechanizace. Dosazené hodnoty odpovídají letounu 
v cestovní konfiguraci pĜi úhlu nábČhu ߙ ൌ ͵ ι. 
Úhel klesání byl určen dle následujícího vztahu. 
 
 ߛ ൌ tanିଵ ൬ܥ஽ܥ௅ ൰ ൌ tanିଵ ൬ͲǤͲͷ͸͹ͲǤͷʹ͹ʹ൰ ൌ ͲǤͳͲ͹ͳ ሾݎܽ݀ሿ ൌ ͸Ǥͳ͵ ሾιሿ (11.8) 
 
Dále byla určena rychlost klouzavého letu. 
 
 ݒ௚௟௜ௗ௘ ൌ ඨʹ כ ݉ כ ݃ כ cosሺߛሻܥ௅ כ ܵ௪ כ ߩ   (11.9) 
 ݒ௚௟௜ௗ௘ ൌ ඨʹ כ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ כ cosሺͲǤͳͲ͹ͳሻͲǤͷʹ͹ʹ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷ ൌ ͵ͺǤͲʹ ሾ݉ ݏΤ ሿ   
 
Složky horizontální rychlosti a rychlosti klesání byly získány z pravoúhlého 
trojúhelníku. 
 
ݒ௫ ൌ ݒ௚௟௜ௗ௘ כ cosሺߛሻ ൌ ͵ͺǤͲʹ כ cosሺͲǤͳͲ͹ͳሻ ൌ ͵͹Ǥͺ ሾ݉ ݏΤ ሿ   (11.10) 
 
ݒ௬ ൌ െݒ௚௟௜ௗ௘ כ sinሺߛሻ ൌ ͵ͺǤͲʹ כ sinሺͲǤͳͲ͹ͳሻ ൌ െͶǤͲ͸ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.11) 
 
V následujícím grafu byla zobrazena rychlostní polára letounu v cestovní konfiguraci. 
DĤležitými body této kĜivky je bod minimální klesací rychlosti Ěminimálního opadáníě a bod 
minimálního úhlu klesání (maximální klouzavosti). 
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Dále byla vykreslena závislost úhlu klesání na rychlosti klouzavého letu. 
 
Graf 39: Úhel klesání, MTOM, cestovní konfigurace, 0 ft MSA 
Obdobným zpĤsobem byly vykresleny rychlostní poláry a kĜivky úhlu klesání pro 
všechny výchylky vztlakové mechanizace. 
 
 
Graf 40: Rychlostní polára, MTOM, 0 ft MSA, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
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V následující tabulce jsou shrnuty hodnoty minimálního úhlu klesání, minimálního 
opadání a jim odpovídající rychlosti klouzavého letu. 
 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 30 40 [°] 
Minimální 
úhel klesání 
Hodnota 5.98 4.39 4.39 5.06 5.93 [°] 
Rychlost klouzavého letu 123.39 107.01 91.26 81.12 73.86 [km/h] 
Minimální 
opadání 
Hodnota -3.13 -2.12 -1.84 -1.88 -2.00 [m/s] 
Rychlost klouzavého letu 94.91 92.22 81.36 73.01 66.27 [km/h] 
Tab 45: Klouzavý let – minimální úhel klesání, minimální opadání, 0 ft MSA, vliv výchylky vztlakové 
mechanizace 
11.5. Stoupavý let 
Výpočet rychlosti a úhlu stoupání je podobný jako výpočet klouzavého letu. Do silové 
rovnováhy však vstupuje tah motoru. Parametrem, který pĜímo určuje hodnotu rychlosti 
stoupání je pĜebytek tahu propulzní jednotky. Rychlost stoupání byla vypočtena následujícím 
postupem. Dosazené hodnoty odpovídají letounu v cestovní konfiguraci pĜi εTOε, výšce 
letu 0 ft εSχ a úhlu nábČhu ߙ ൌ ͵ ι. 
Nejprve byl určen úhel stoupání. 
 
 
ߛ ൌ sinିଵ ൬ ௏ܶ െ ௉ܶ݉ כ ݃ ൰ ൌ sinିଵ ൬ʹͲͶͳǤͲ͹ െ ͸͵ʹǤ͸͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ ൰ ൌ ͲǤʹ͵ͻ ሾݎܽ݀ሿൌ ͳ͵ǤͺͶ ሾιሿ (11.12) 
 
Rychlost stoupavého a vlastní rychlost stoupání byly vypočteny stejnČ jako v pĜípadČ 
letu klouzavého. 
 
ݒ௖௟௜௠௕ ൌ ඨʹ כ ݉ כ ݃ כ cosሺߛሻܥ௅ כ ܵ௪ כ ߩ ൌ ඨʹ כ ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ כ cosሺͲǤʹ͵ͻሻͲǤͷʹ͹ʹ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷൌ ͵͹Ǥͷ͹ ሾ݉ ݏΤ ሿ (11.13) 
 
 
ݒ௬ ൌ  ݒ௖௟௜௠௕ כ sinሺߛሻ ൌ ͵͹Ǥͷ͹ כ sinሺͲǤʹ͵ͻሻ ൌ ͺǤͻͻ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.14) 
Rychlost a úhel stoupání byly vykresleny v závislosti na rychlosti stoupavého letu. 
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Graf 43: Úhel stoupání, MTOM, Cestovní konfigurace, 0 ft MSA 
Výpočet byl proveden obdobnČ pro všechny výchylky vztlakové mechanizace a také pro 
výšku Ř000 ft εSχ. Výsledné grafy jsou zobrazeny níže. 
 
 
Graf 44: Rychlost stoupání, MTOM, vliv výchylky vztlakové mechanizace a výšky letu 
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V následujících tabulkách jsou shrnuty hodnoty maximálního úhlu stoupání, maximální 
stoupací rychlosti a jim odpovídající rychlosti stoupavého letu. 
 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 30 40 [°] 
Maximální 
stoupací rychlost 
Hodnota 8.99 9.64 8.89 7.80 6.83 [m/s] 
Rychlost 
stoupavého letu 135.25 125.21 112.56 98.77 87.58 [km/h] 
Maximální úhel 
stoupání 
Hodnota 16.29 18.59 19.24 18.96 18.29 [°] 
Rychlost 
stoupavého letu 96.97 89.94 81.61 73.83 68.91 [km/h] 
Tab 46: Stoupavý let - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 0 ft MSA, vliv výchylky 
vztlakové mechanizace 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 30 40 [°] 
Maximální 
stoupací rychlost 
Hodnota 6.04 6.98 6.61 5.82 5.05 [m/s] 
Rychlost 
stoupavého letu 134.50 129.72 115.53 103.65 93.51 [km/h] 
Maximální úhel 
stoupání 
Hodnota 10.21 12.47 13.13 12.87 12.24 [°] 
Rychlost 
stoupavého letu 110.76 102.97 92.08 84.55 78.86 [km/h] 
Tab 47: Stoupavý let - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 8000 ft MSA, vliv výchylky 
vztlakové mechanizace 
11.6. Stoupavý let – aerovlek 
δetoun je od počátku vyvíjen jako potenciální náhrada současnČ používaných 
aeroklubových vlečných letounĤ. Tyto letouny jsou díky svému stáĜí nákladné na údržbu, 
zejména díky nutnosti generálních oprav motorĤ. Velké investice do oprav a údržby vlečných 
letounĤ mají za dĤsledek zvýšení ceny jinak pomČrnČ dostupného bezmotorového létání. 
Úkolem vlečného letounu je co nejrychleji „vytáhnout“ kluzák do požadované výšky. 
Z tohoto dĤvodu je rychlost stoupání soustavy letoun-kluzák dĤležitým parametrem. 
Pro výpočet byl jako referenční kluzák zvolen často používaný Let L-13 Blaník. Jeho 
rychlostní polára byla získána z webových stránek aeroklubu KĜižanov [29]. Rychlostní 
polára byla pĜepočtena na poláru aerodynamickou, která byla pro účel výpočtu nahrazena 
polynomem v závislosti na součiniteli vztlaku kluzáku. 
 
 
ܥ஽ ൌ െͲǤͲͲ͵͸ כ ܥ௅଺ ൅ ͲǤͲ͵ͳ כ ܥ௅ହ െ ͲǤͳͳ כ ܥ௅ସ ൅ ͲǤʹͳ כ ܥ௅ଷ െ ͲǤͳͷ כ ܥ௅ଶ൅ ͲǤͲͷͻ כ ܥ௅ ൅ ͲǤͲͲ͸ͻ (11.15) 
 
Pro výpočet byl uvažován letoun v sólovém obsazení s hmotností  ݉ ൌ ͷͲͲ ሾ݇݃ሿ a 
kluzák pĜi maximální vzletové hmotnosti ݉௚௟௜ௗ௘௥ ൌ ͷͲͲ ሾ݇݃ሿ . Rychlost stoupání byla 
určena pro výchylky vztlakové vlečného letounu mechanizace 0°, 10° a β0° a výšky letu 0 a 
8000 ft MSA. Dosazené hodnoty odpovídají výchylce vztlakové mechanizace 0°, výšce letu 
0 ft εSχ a úhlu nábČhu ߙ ൌ ͵ ሾιሿ
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Nejprve byla určena rychlost vodorovného letu soustavy letoun-kluzák pro daný bod 
poláry letounu. 
 ݒ ൌ ඨ ʹ כ ݉ כ ݃ܥ௅ כ ܵ௪ כ ߩ ൌ ඨ ʹ כ ͷͲͲ כ ͻǤͺͳͲǤͷʹ͹ʹ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷ ൌ ͵ͶǤͺ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.16) 
 
NáslednČ byl vypočten součinitel vztlaku kluzáku a odpovídající součinitel odporu. 
 
 
ܥ௅ ൌ ʹ כ ݉௚௟௜ௗ௘௥ כ ݃ݒଶ כ ܵ௪೒೗೔೏೐ೝ כ ߩ ൌ ʹ כ ͷͲͲ כ ͻǤͺͳ͵ͶǤͺଶ כ ͳͻǤͳͷ כ ͳǤʹʹͷ ൌ ͲǤ͵Ͷͷʹ ሾͳሿ  (11.17) 
 
ܥ஽ ൌ െͲǤͲͲ͵͸ כ ͲǤ͵Ͷͷʹ଺ ൅ ͲǤͲ͵ͳ כ ͲǤ͵Ͷͷʹହ െ ͲǤͳͳ כ ͲǤ͵Ͷͷʹସ ൅ ͲǤʹͳכ ͲǤ͵Ͷͷʹଷ െ ͲǤͳͷ כ ͲǤ͵Ͷͷʹଶ ൅ ͲǤͲͷͻ כ ͲǤ͵Ͷͷʹ ൅ ͲǤͲͲ͸ͻ (11.18) 
 ܥ஽ ൌ ͲǤͲͳ͸ͺ ሾͳሿ  
 
Kde ܵ௪೒೗೔೏೐ೝ reprezentuje plochu kĜídla kluzáku. Dále byl vypočten potĜebný tah letounu 
a kluzáku. 
 ௉ܶ ൌ ݉ כ ݃ כ ܥ஽ܥ௅ ൌ ͷͲͲ כ ͻǤͺͳ כ ͲǤͲͷ͸͹ͲǤͷʹ͹ʹ ൌ ͷʹ͹Ǥͳ͹ ሾܰሿ  (11.19) 
 ௉ܶ೒೗೔೏೐ೝ ൌ ݉௚௟௜ௗ௘௥ כ ݃ כ ܥ஽ܥ௅ ൌ ͷͲͲ כ ͻǤͺͳ כ ͲǤͲͳ͸ͺ ͲǤ͵Ͷͷʹ ൌ ʹ͵ͺǤͶ͵ ሾܰሿ (11.20) 
 
Celkový potĜebný tah soustavy letoun-kluzák byl určen součtem výše uvedených 
hodnot. PotĜebný tah kluzáku byl vynásoben koeficientem 1.5, který zohledĖuje nárĤst 
odporu vlivem turbulentního proudČní za vlečným letounem. 
 
 ௉ܶ ൌ ͷʹ͹Ǥͳ͹ ൅ ͳǤͷ כ ʹ͵ͺǤͶ͵ ൌ ͺͺͶǤͺʹ ሾܰሿ  (11.21) 
 




ߛ ൌ sinିଵ ቆ ௏ܶ െ ௉ܶ൫݉ ൅ ݉௚௟௜ௗ௘௥൯ כ ݃ቇ (11.22) 
 ߛ ൌ sinିଵ ൬ ʹͳͶͶǤͳͷ െ ͺͺͶǤͺʹሺͷͲͲ ൅ ͷͲͲሻ כ ͻǤͺͳ൰ ൌ ͲǤͳʹͻ ሾݎܽ݀ሿ ൌ ͹Ǥ͵͹ͷ ሾιሿ  
 
ݒ௖௟௜௠௕ ൌ ඨʹ כ ݉ כ ݃ כ cosሺߛሻܥ௅ כ ܵ௪ כ ߩ ൌ ඨʹ כ ͷͲͲ כ ͻǤͺͳ כ cosሺͲǤͳʹͻሻͲǤͷʹ͹ʹ כ ͳʹǤͷͶ כ ͳǤʹʹͷൌ ͵ͶǤ͸͸ ሾ݉ ݏΤ ሿ (11.23) 
 
ݒ௬ ൌ  ݒ௖௟௜௠௕ כ sinሺߛሻ ൌ ͵ͶǤ͸͸ כ sinሺͲǤͳʹͻሻ ൌ ͶǤͶͷ ሾ݉ ݏΤ ሿ  (11.24) 
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Výsledné závislost rychlosti a úhlu stoupání na rychlosti stoupavého letu soustavy 
letoun-kluzák jsou vykresleny v následujících grafech. 
 
Graf 46: Rychlost stoupání, m=500 kg, aerovlek L-23, vliv výchylky vztlakové mechanizace a výšky letu 
 
Graf 47: Úhel stoupání, m=500 kg, aerovlek L-23, vliv výchylky vztlakové mechanizace a výšky letu 
V následujících tabulkách jsou shrnuty hodnoty maximálního úhlu stoupání, maximální 
stoupací rychlosti a jim odpovídající rychlosti stoupavého letu. 
 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 [°] 
Maximální stoupací rychlost Hodnota 4.51 4.86 4.57 [m/s] Rychlost stoupavého letu 116.07 112.03 101.34 [km/h] 
Maximální úhel stoupání Hodnota 9.07 10.16 10.36 [°] Rychlost stoupavého letu 89.79 86.92 81.27 [km/h] 
Tab 48: Stoupavý let aerovlek L-23 - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 0 ft MSA, vliv 
výchylky vztlakové mechanizace 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 [°] 
Maximální stoupací rychlost Hodnota 2.93 3.39 3.26 [m/s] Rychlost stoupavého letu 119.88 115.91 106.28 [km/h] 
Maximální úhel stoupání Hodnota 5.51 6.60 6.81 [°] Rychlost stoupavého letu 101.69 96.60 90.51 [km/h] 
Tab 49: Stoupavý let aerovlek L-23 - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 8000 ft MSA, vliv 







0 10 20 30 40 50 60
vy [m/s]
vclimb [m/s]
0° - sea level 10° - sea level 20° - sea level








0 10 20 30 40 50 60
Ȗ [°]
vclimb [m/s]
0° - sea level 10° - sea level 20° - sea level
0° - 8000 ft 10° - 8000 ft 20° - 8000 ft
  
 98   
  
11.7. Vzlet 
Délka vzletu, respektive její minimalizace, je pro navrhovaný letoun od počátku jedním 
z hlavních cílĤ. Dle pĜedpisu Uδ-β je definována maximální pĜípustná hodnota délky vzletu 
do 15 m z krátce stĜižené travnaté plochy pĜi εTOε a vzletové konfiguraci. Touto hodnotou 
je 450 m. Vzlet bude Ĝešen postupnČ pro následující fáze: rozjezd, rotace, pĜechodový oblouk. 
εetodika výpočtu byla pĜevzata z [15]. 
Výpočty jsou provedeny pro pĜední polohu centráže, která je nejménČ výhodná 
z hlediska pádové rychlosti letounu. PĜi polohách centráže více vzadu lze očekávat zkrácení 
dráhy vzletu. 
11.7.1. Rozjezd 
Rozjezd letounu byl Ĝešen pomocí numerické integrace. Silová rovnováha pĜi rozjezdu 
mĤže být zapsána následující rovnicí. 
 
 ݉ כ ݀ݒ݀ݐ ൌ ܶሺݒሻ െ ܦሺݒሻ െ ܨሺݒሻ (11.25) 
 
Kde ܶሺݒሻ je tah vrtule, ܦሺݒሻ je odpor letounu a ܨሺݒሻ je tĜení mezi koly podvozku a 
vzletovou plochou. Výpočet sil probíhal dle následujících vztahĤ. 
 
 ܦሺݒሻ ൌ ͳʹ כ ߩ כ ݒଶ כ ܥ஽ כ ܵ௪ (11.26) 
 
ܨሺݒሻ ൌ ߤ௚௥௢௨௡ௗ כ ሺ݉ כ ݃ െ ܮሺݒሻሻ (11.27) 
 ܮሺݒሻ ൌ ͳʹ כ ߩ כ ݒଶ כ ܥ௅ כ ܵ௪ (11.28) 
 
Konstanta ߤ௚௥௢௨௡ௗ  značí koeficient tĜení mezi koly podvozku a krátce stĜiženou 
travnatou plochou. Dle [15] byla zvolena hodnota ߤ௚௥௢௨௡ௗ ൌ ͲǤͲͷ . Tah vrtule ܶሺݒሻ  byl 
vypočten v kapitole 11.1. 
V pĜípadČ podvozku s ostruhovým kolem se v prĤbČhu rozjezdu mČní aerodynamické 
charakteristiky Ěsoučinitel vztlaku a odporuě letounu. Z tohoto dĤvodu byly stanoveny 
referenční hodnoty aerodynamických součinitelĤ pĜi rozjezdu po γ kolech a následnČ po 
odlepení ostruhového kola. 
ZjednodušenČ byl rozjezd po γ kolech (fáze 1) považován za stav odpovídající 
maximálnímu součiniteli vztlaku letounu. V praxi tomu tak není, jelikož úhel nábČhu kĜídla 
pĜi poloze letounu na γ bodech je vyšší, než jsou hodnoty kritického úhlu nábČhu. KĜídlo se 
tedy alespoĖ částečnČ nachází ve stavu s odtrženým proudČním, což rezultuje ve snížení 
součinitele vztlaku a zvýšení součinitele odporu. 
Následný rozjezd s odlepeným ostruhovým kolem (fáze 2) byl považován za stav pĜi 
nulovém úhlu nábČhu. Hodnoty aerodynamických součinitelĤ odpovídající fázím 1 a 2 jsou 
shrnuty v tabulce níže. 
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Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 30 40 [°] 
1. fáze CL 1.32 1.52 1.80 2.11 2.32 
[1] CD 0.189 0.199 0.227 0.266 0.314 
2. fáze CL 0.27 0.58 0.88 1.13 1.34 CD 0.042 0.051 0.075 0.113 0.160 
Tab 50: Rozjezd letounu - referenční hodnoty aerodynamických součinitelĤ 
Rychlost odlepení ostruhového kola, a tedy pĜechod mezi fázemi 1 a β byla odhadnuta 
jako 25 % pádové rychlosti dané konfigurace. Ostruhové kolo je možné zvednout ve chvíli, 
kdy je vztlaková síla VOP dostatečná pro zajištČní momentové rovnováhy. Velikost potĜebné 
síly VOP závisí zejména na poloze tČžištČ vĤči kolĤm hlavního podvozku. 




mechanizace 0 10 20 30 40 [°] 
Rychlost odlepení ostruhy 6.02 5.61 5.16 4.77 4.54 [m/s] Rychlost rotace 26.50 24.66 22.69 20.97 19.97 
Tab 51: Rozjezd letounu - referenční rychlosti 
Iterační výpočet probíhal s krokem οݐ ൌ ͲǤͲͷ ሾݏሿ. V daném kroku byly vždy spočteny 
hodnoty ܶሺݒሻ, ܦሺݒሻ a ܨሺݒሻ. Z tČchto hodnot byla vypočtena hodnota zrychlení. 
 
 ൬݀ݒ݀ݐ൰௜ ൌ ܶሺݒ௜ሻ െ ܦሺݒ௜ሻ െ ܨሺݒ௜ሻ݉  (11.29) 
 
Dále byla určena ujetá dráha na konci daného kroku. 
 
 ܵீ ௜ ൌ ܵீ ௜ିଵ ൅ ݒ௜ כ οݐ ൅ ͳʹ כ ൬݀ݒ݀ݐ൰௜ כ οݐଶ (11.30) 
 
Nakonec byla stanovena rychlost na počátku kroku následujícího. 
 
 
ሺݒሻ௜ାଵ ൌ ሺݒሻ௜ ൅ ൬݀ݒ݀ݐ൰௜ כ οݐ (11.31) 
 
KromČ všech výchylek vztlakové mechanizace byl výpočet proveden i pro typ vzletu. 
kdy jsou klapky vysunuty na maximální hodnotu až pĜi dosažení potĜebné rychlosti. Tento 
typ vzletu není standartní. ψývá však použit v pĜípadech. kdy je nutné délku rozjezdu 
minimalizovat co nejvíce. V grafu níže je tento rozjezd označen jako „STOδ“. 
Po dokončení výpočtu byly sestaveny závislosti rychlosti na ujeté dráze. 
 
  
 100   
  
 
Graf 48: Rozjezd letounu, MTOM, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
V následujíc tabulce jsou data shrnuta. 
 
Výchylka vztlakové mechanizace 0 10 20 30 40 40 STOL [°] 
Délka rozjezdu 102.78 87.51 74.11 63.72 59.05 55.88 [m] 
Čas rozjezdu 7.45 6.85 6.30 5.85 5.65 5.45 [s] 
Tab 52: Rozjezd letounu – shrnutí 
11.7.2. Rotace 
Dle [15] byla odhadnuta doba rotace. NáslednČ byla stanovena dráha rotace. Dosazené 
hodnoty odpovídají letounu v konfiguraci bez klapek. 
 
 ݐ௥௢௧ ൌ ͳ ሾݏሿ   
 
ܵ௥௢௧ ൌ  ݐ௥௢௧ כ ݒ௟௢௙௧ ൌ ͳ כ ʹ͸Ǥͷ ൌ ʹ͸Ǥͷ ሾ݉ሿ (11.32) 
 
Kde ݒ௟௢௙௧ značí rychlost letounu pĜi odlepení. Dráhy rotace pro všechny konfigurace 
letounu jsou shrnuty v následující tabulce. 
 
Výchylka vztlakové 
mechanizace 0 10 20 30 40 40 STOL [°] 
Dráha rotace 26.50 24.66 22.69 20.97 19.97 26.50 [m] 









0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110
v [m/s]
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0° 10° 20° 30° 40° STOL
Sg - 0° Sg - 10° Sg - 20° Sg - 30° Sg - 40° Sg - STOL
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11.7.3. PĜechodový oblouk  
Dle [15] se pĜedpokládá, že letoun bČhem pĜechodového oblouku zrychlí z  ͳǤͳ כ ݒ௦ na ͳǤʹ כ ݒ௦ . PrĤmČrná rychlost pĜechodového oblouku ݒଵ  je tedy stanovena jako ͳǤͳͷ כ ݒ௦ . 
Dosazené hodnoty odpovídají cestovní konfiguraci letounu. 
 
 ݒଵ ൌ ͳǤͳͷ כ ݒ௦ ൌ ͳǤͳͷ כ ʹͶǤͲͻ ൌ ʹ͹Ǥ͹ ሾ݉Ȁݏሿ (11.33) 
 
NáslednČ byl stanoven násobek pĜetížení pĜi pĜechodovém oblouku. Uvažuje se, že 
letoun v pĜechodovém obloukem letí pĜi ř0 % maximálního součinitele vztlaku. 
 
 ݊ ൌ ͳʹ כ ߩ כ ݒଵଶ כ ͲǤͻ כ ܥ௅೘ೌೣ כ ܵ௪ͳʹ כ ߩ כ ݒ௦ଶ כ ܥ௅೘ೌೣ כ ܵ௪ ൌ ʹ͹Ǥ͹ଶ כ ͲǤͻʹͶǤͲͻଶ ൌ ͳǤͳͻ ሾͳሿ (11.34) 
 
Dále byl vypočten polomČr pĜechodového oblouku. 
 
 ܴ ൌ ݒଵଶ݃ כ ሺ݊ െ ͳሻ ൌ ʹ͹Ǥ͹ଶͻǤͺͳ כ ሺͳǤͳͻ െ ͳሻ ൌ ͶͳͳǤͳͶ ሾ݉ሿ (11.35) 
 
Úhel stoupání po dokončení pĜechodového oblouku byl odečten pro rychlost ͳǤʹ כ ݒ௦ 
z výsledkĤ vypočtených v kapitole 11.5. 
 
 ߛ ൌ ͲǤʹͺͶ ሾݎܽ݀ሿ ൌ ͳ͸Ǥʹͷ ሾιሿ  
 
NáslednČ byla vypočtena výška po dokončení pĜechodového oblouku. 
 
 ݄ ൌ ܴ כ ሺͳ െ cosሺߛሻሻ ൌ ͶͳͳǤͳͶ כ ሺͳ െ ͲǤͻ͸ሻ ൌ ͳ͸ǤͶ͵ ሾ݉ሿ (11.36) 
 
UletČná dráha v pĜechodovém oblouku je spočtena následujícím vztahem. 
 
 ܵ௔௥௖ ൌ ටܴଶ െ ൫ܴ െ ݄௥௘௤൯ ൌ ඥͶͳͳǤͳͶଶ െ ሺͶͳͳǤͳͶ െ ͳͷሻଶ ൌ ͳͳͲǤͲͶ ሾ݉ሿ (11.37) 
 
Z výsledku rovnice (11.36) vyplývá, že požadované výšky 1η m bylo v pĜípadČ letounu 
v cestovní konfiguraci dosaženo pĜed dokončením pĜechodového oblouku. V tomto pĜípadČ 
musí být do rovnice (11.37) za hodnotu ݄௥௘௤ dosazena požadovaná výška 1η m. 
V pĜípadČ konfigurací s výchylkou klapek 30° a 40° byla hodnota výšky vypočtená z 
rovnice (11.36) nižší než 1η m. V tomto pĜípadČ byla do rovnice (11.37) za ݄௥௘௤ dosazena 
hodnota ݄. 
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Pro pĜípady, kdy nebylo požadované výšky 1η m dosaženo pĜed dokončením 
pĜechodového oblouku, byla určena uletČná vzdálenost pro dosažení zbývajícího rozdílu 
výšky. Tato vzdálenost byla vypočtena z pravoúhlého trojúhelníku, pĜičemž byl uvažován 
ustálený let pĜi úhlu stoupání ߛ určeném dĜíve. Dosazené hodnoty odpovídají konfiguraci 
s výchylkou klapky 30°. 
 
 
ܵ௖௟௜௠௕ ൌ ͳͷ െ ݄ݐ݃ሺ ߛሻ ൌ ͳͷ െ ͳ͵Ǥ͸ͻݐ݃ሺͲǤ͵ʹ͹ሻ ൌ ͵Ǥͺͷ ሾ݉ሿ (11.38) 
 
Konečná dráha vzletu do 1η m byla určena součtem drah jednotlivých fází. Dosazené 
hodnoty odpovídají konfiguraci s výchylkou klapky 30°. 
 
 ௧ܵ௔௞௘ ௢௙௙ ൌ ௚ܵ ൅ ܵ௥௢௧ ൅ ܵ௔௥௖ ൅ ሺܵ௖௟௜௠௕ሻ (11.39) 
 ௧ܵ௔௞௘ ௢௙௙ ൌ ͸͵Ǥ͹ ൅ ʹͲǤͻ͹ ൅ ͺʹǤͺ͸ ൅ ͵ǤͺͶ ൌ ͳ͹ͳǤ͵ͺ ሾ݉ሿ  
Tabulka níže shrnuje hodnoty pĜedchozích výpočtĤ a celkovou dráhu vzletu do 15 m. 
 
Výchylka vztlakové mechanizace įfl 0 10 20 30 40 40 STOL [°] 
Dráha rozjezdu Sg 102.78 87.50 74.10 63.70 59.03 55.88 [m] 
Vzdálenost rotace Srot 26.50 24.67 22.70 20.97 19.97 19.97 
Úhel stoupání konce oblouku Ȗ 16.25 18.51 19.11 18.77 17.86 17.86 [°] 
Výška konce oblouku h 16.43 18.44 16.63 13.69 11.26 11.26 
[m] Horizontální vzdálenost oblouku Sarc 110.06 102.30 93.94 82.86 71.65 71.65 
Horizontální vzdálenost stoupání Sclimb 0.00 0.00 0.00 3.84 11.62 11.62 
Celková dráha vzletu do 15 m Stake off 239.34 214.47 190.73 171.38 162.27 159.12 
Tab 54: Vzlet do 15 m – shrnutí 
11.8. Ustálená zatáčka 
Zatáčkový diagram určuje závislost minimálního polomČru zatáčky na rychlosti letu. Byl 
sestaven pomocí kritérií maximálního součinitele vztlaku, maximálního provozního násobku 
a výkonu motoru. Zatáčkový diagram byl Ĝešen pro letoun v cestovní konfiguraci pĜi εTOε 
a výšce letu 0 ft εSχ. Dosazené hodnoty odpovídají úhlu nábČhu ߙ ൌ ͵ ι. 
11.8.1. Omezení maximálním provozním násobkem 
εaximální provozní násobek je stanoven pĜedpisem Uδ-2. 
 ݊௠௔௫ ൌ Ͷ ሾͳሿ  
εinimální polomČr zatáčky byl vypočten dle následujícího vztahu. 
 
 
ܴ௠௜௡ ൌ ݒଶ݃ כ ඥ݊௠௔௫ െ ͳ ൌ ͵ͺǤͳʹଶͻǤͺͳ כ ξͶ െ ͳ ൌ ͺͷǤͷʹ ሾ݉ሿ (11.40) 
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11.8.2. Omezení maximálním součinitelem vztlaku  
Pro výpočet byla uvažována hodnota pádová rychlost letounu pĜi pĜední centráži a 
cestovní konfiguraci. 
 
 ݒ௦ ൌ ʹͶǤͷͶ ሾ݉Ȁݏሿ  
 
εinimální polomČr zatáčky byl vypočten dle následujícího vztahu. 
 
 
ܴ௠௜௡ ൌ ݒଶ݃ כ ඨ൬ ݒଶݒ௦ଶ൰ଶ െ ͳ ൌ
͵ͺǤͳʹଶͻǤͺͳ כ ඨ൬͵ͺǤͳʹଶʹͶǤͷͶଶ൰ଶ െ ͳ ൌ ͸͹ǤͶͷ ሾ݉ሿ (11.41) 
11.8.3. Omezení maximálním využitelným tahem  
Pro výpočet byla uvažována tahová kĜivka určená v kapitole 11.1. εinimální polomČr 
zatáčky byl vypočten dle následujícího vztahu. 
 
 
ܴ௠௜௡ ൌ ݒଶ݃ כ ඨ൬ ܥ௅ܥ஽ כ ௏ܶ݉ כ ݃൰ଶ െ ͳ (11.42) 
 
ܴ௠௜௡ ൌ ͵ͺǤͳʹଶͻǤͺͳ כ ටቀͲǤͷʹ͹ʹͲǤͲͷ͸͹ כ ʹͲͶͳǤͲ͹͸ͲͲ כ ͻǤͺͳቁଶ െ ͳ ൌ ͶͺǤ͵ʹ ሾ݉ሿ  
 
Výsledné kĜivky minimálního polomČru zatáčky dle jednotlivých kritérií byly 
vykresleny do grafu. Hranice minimálního polomČru zatáčky je definována nejvýše 
položenou kĜivkou pĜi dané rychlosti letu. 
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11.9. Dolet a vytrvalost 
Dolet a vytrvalost byly určeny pro cestovní konfiguraci letounu pĜi optimálním, 
ekonomickém a cestovním režimu. PĜíklad výpočtu je uveden pro optimální režim. 
 
 
ݒ௢௣௧ ൌ ͳʹ͵Ǥͷ ሾ݇݉ ݄Τ ሿ ൌ ͵ͶǤ͵ͳሾ݉ ݏΤ ሿ   
 
Dle dat dodaných výrobcem vrtule [21] jsou provozní otáčky vrtule ݊ ൌ͵ͲͲͲ ሾ݋ݐ ݉݅݊Τ ሿ. PrĤmČr vrtule ܦ ൌ ͸͸ ሾ̶ሿ ൌ ͳǤ͸͹͸ ሾ݉ሿ. 




ߣ௢௣௧ ൌ ݒ௢௣௧݊ כ ܦ ൌ ͵ͶǤ͵ͳ͵ͲͲͲ͸Ͳ כ ͳǤ͸͹͸ ൌ ͲǤͶͳ ሾͳሿ (11.43)  
 
Z dat dodaných výrobcem vrtule byly odečteny hodnoty účinnosti odpovídající 
rychlostnímu pomČru ߣ vypočtenému výše. 
 
 
ߟ௢௣௧ ൌ ͲǤ͸ ሾͳሿ  
 
Hodnota specifické spotĜeby motoru pro otáčky ݊ ൌ ͵ͲͲͲ ሾ݋ݐ ݉݅݊Τ ሿ byla získána z dat 
poskytnutých výrobcem motoru [16]. 
 
 
ݍ௦௣௘௖ ൌ ͲǤʹͻ ൤ ݈݄݌ כ ݄൨ ൌ ͹Ǥ͹ͻ כ ͳͲି଼ ൤ ݇݃ݓ כ ݏ൨   
 
Dolet a vytrvalost letounu byly vypočteny dle následujících vztahĤ. 
 
 ܵ௥௔௡௚௘ ൌ ߟ݃ כ ݍ௦௣௘௖ כ ൬ܥ௅ܥ஽൰ כ ݈݊ ቌ ͳͳ െ ݉௣௔௟݉ ቍ (11.44)  
 
ܵ௥௔௡௚௘ ൌ ͲǤ͸ͻǤͺͳ כ ͹Ǥ͹ͻ כ ͳͲି଼ כ ͻǤͷͶ͹ כ ݈݊ ቌ ͳͳ െ ͹ͻǤ͵ͳ͸ͲͲ ቍ   
 
ܵ௥௔௡௚௘ ൌ ͳͲ͸ʹ͹ͲͲ ሾ݉ሿ ൌ ͳͲ͸ʹǤ͹ ሾ݇݉ሿ  
 
ݐ௘௡ௗ௨௥௔௡௖௘ ൌ ߟ݃ כ ݍ௦௣௘௖ כ ቆܥ௅ଷ ଶΤܥ஽ ቇ כ ඨʹ כ ߩ כ ܵ௪݉ כ ݃ כ ۉۇ ͳටͳ െ ݉௣௔௟݉ െ ͳیۊ (11.45)  
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ݐ௘௡ௗ௨௥௔௡௖௘ ൌ ͲǤ͸ͻǤͺͳ כ ͹Ǥ͹ͻ כ ͳͲି଼ כ ሺ͹Ǥ͸ͺ͹ሻ כ ඨʹ כ ͳǤʹʹͷ כ ͳʹǤͷͶ͸ͲͲ כ ͻǤͺͳ
כ ۉۇ ͳටͳ െ ͹ͻǤ͵ͳ͸ͲͲ െ ͳیۊ 
  
 ݐ௠௔௫ ൌ ͵ʹͲ͵ͳ ሾݏሿ ൌ ͺǤͻ ሾ݄ሿ  
 
Hodnoty doletu a vytrvalosti pĜi ekonomickém a cestovním režimu jsou shrnuty 
v tabulce níže. 
 










Optimální 0.60 7.78873E-08 123.5 1062.7 8.90 
Ekonomický 0.48 7.78873E-08 95.2 704.01 8.11 
Cestovní 0.75 7.78873E-08 195 862.81 4.63 
Tab 55: Dolet a vytrvalost 
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12. ZávČr 
V rámci této diplomové práce byl proveden koncepční návrh víceúčelového letounu dle 
aktuální verze pĜedpisu Uδ-2, která vstoupila v platnost na jaĜe roku β01ř. Hlavním cílem 
návrhu bylo vytvoĜení cenovČ dostupného stroje, který bude poskytovat uspokojivé až 
nadprĤmČrné výkony v širokém spektru letových režimĤ. Hlavními požadavky na letoun 
byly: nízká pádová rychlost, minimalizace délky vzletu a pĜistání, možnost vzletu a pĜistání 
mimo upravené letištní plochy, uspokojivá cestovní rychlost, vysoká rychlost stoupání a 
schopnost vlekání tČžších dvoumístných kluzákĤ. 
Letoun byl koncipován jako dvoumístný, vzpČrový hornoplošník s tandemovým 
uspoĜádáním a klasickým uspoĜádáním ocasních ploch. Vztlaková mechanizace je tvoĜena 
Fowlerovou klapkou s rozsahem výchylek do 40°. Jako materiál primární konstrukce byl 
zvolen kov v kombinaci s kovovo-plátČným potahem. DĤvodem tohoto Ĝešení byla zejména 
nízká hmotnost, dobrá odolnost konstrukce a také minimalizace výrobních nákladĤ. 
V počáteční fázi práce byla určena velikost plochy kĜídla s ohledem na dosažení 
minimální hodnoty potĜebného výkonu motoru pĜi daných letových režimech. Dále byla 
stanovena geometrie základních částí letounu, pĜi jejíž tvorbČ byl kladen dĤraz na tvarovou 
jednoduchost 
Dále byl proveden výpočet hmotností jednotlivých částí letounu, jehož výsledky byly 
použity pro sestavení hmotové obálky. Výsledky ukazují velký rozptyl centráží, který je 
zpĤsoben zvolením velkého rozsahu promČnných hmot Ěhmotnost pilotĤ, paliva a zavazadel). 
PĜesto že veškeré polohy tČžišĢ vyhovují podmínce statické stability, bylo nastínČno opravné 
bezpečnostní opatĜení, kterým je pĜedepsání hmotových omezení do letové pĜíručky letounu. 
V další fázi byl proveden výpočet základních aerodynamických charakteristik, kterými 
jsou vztlakové čáry, momentové čáry a poláry letounu. PĜi výpočtu byla uvažována zmČna 
polohy tČžištČ a rĤzné výchylky vztlakové mechanizace. 
V závČrečné fázi byly vypočteny základní letové výkony, kterými byly: pádová rychlost, 
maximální rychlost, cestovní rychlost, režim klouzání, režim stoupání, režim stoupání 
aerovleku, délka vzletu do 15 metrĤ, maximální dolet a vytrvalost. Výsledky analýzy výkonĤ 
vyhovují pĜedpokladĤm, které byly stanoveny v počátku návrhu a současnČ v ĜadČ pĜípadĤ 
pĜevyšují výkony letounĤ této kategorie. Jedním z dĤvodĤ dosažení dobrých letových 
výkonĤ je uvažování použití výkonného motoru v kombinaci s vrtulí konstantních otáček. 
Výpočtem letových výkonĤ byl splnČn poslední bod zadání práce. V dalších fázích by 
bylo vhodné pokračovat v konstrukčnČ-pevnostním návrhu letounu, zpĜesnČní hmotových 
výpočtĤ či výpočtu letových vlastností. 
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Seznam zkratek, symbolĤ a indexĤ 
Značky a symboly 
Značka Jednotka Popis 
(CL/CD) [1] Klouzavost 
(CL/CD)3/2 [1] Ekonomický režim 
(t/c) [1] Relativní tloušĢka profilu 
ĚĮį_Cδě/ĚĮį_Cl) [1] PomČr mezi γ-D a 2-D efektivitou klapky 
ĚǻCl_max)base [1] Vliv relativní tloušĢky profilu na vztlakovou účinnost klapky 
A [1] Štíhlost 
Ag [1] Konstanta použita pĜi výpočtu hmotnosti podvozku 
b0 [m] Hloubka koĜenového profilu 
Bg [1] Konstanta použita pĜi výpočtu hmotnosti podvozku 
bk [m] Hloubka koncového profilu 
bSAT [m] StĜední aerodynamická tČtiva 
bwheel [m] ŠíĜka kola 
c´/c [1] PomČr hlobky profilu s vychýlenou klapkou a čistého profilu 
CD [1] Součinitel odporu - 3D 
Cd [1] Součinitel odporu - 2D 
Cf [1] Koeficient tĜení použitý pĜi výpočtech součinitele odporu 
Cg [1] Konstanta použita pĜi výpočtu hmotnosti podvozku 
CL [1] Součinitel vztlaku - 3D 
Cl [1] Součinitel vztlaku - 2D 
Cli [1] Součinitel vztlaku profilu pĜi minimální součiniteli odporu 
Cln (z) [1] Normální rozložení součinitele vztlaku 
ClĮ [1/rad] [1/°] Stoupání vztlakové čáry - 2D 
CLĮ [1/rad] [1/°] Stoupání vztlakové čáry - 3D 
ClĮ=0 [1] Součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu - 2D 
CδĮ=0 [1] Součinitel vztlaku pĜi nulovém úhlu nábČhu - 3D 
CM [1] Součinitel klopivého momentu - 3D 
Cm [1] Součinitel klopivého momentu - 2D 
D(v) [N] Odporová síla v čase 
Dg [1] Konstanta použita pĜi výpočtu hmotnosti podvozku 
dwheel [m] PrĤmČr kola 
dİ/dĮ [1] Gradient zešikmení proudČní v oblasti VOP 
e [1] Oswaldova konstanta 
f [1] Koeficient bezpečnosti 
F(v) [N] TĜecí síla v čase 
g [m/s2] Tíhové zrychlení 
H [m] Výška letu dle εSχ 
hfu [m] [ft] εaximální výška trupu 
iH [rad] [°] Úhel nastavení VOP vĤči podélné ose trupu 
iw [rad] [°] Úhel nastavení kĜídla vĤči podélné ose trupu 
k [1] Obecná konstanta, význam specifikován v textu 
Kb [1] Faktor zohledĖující polohu klapky 
Kgr [1] Konstanta použita pĜi výpočtu hmotnosti podvozku 
kH [1] ZbrždČní proudu vzduchu v oblasti VOP 
kind [1] Konstanta indukovaného odporu 
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Kwf [1] Vliv trupu na stoupání vztlakové čáry kĜídla s trupem 
Kȁ [1] Vliv úhlu šípu na maximální součinitel vztlaku kĜídla s klapkou 
l [m] RozpČtí 
L [m] Rameno 
lfu [m] [ft] Celková délka trupu 
lfu_n [m] [ft] Délka trupu bez krytu motoru 
LH_cg [m] Rameno VOP vztažené vĤči poloze tČžištČ 
LH_NB_wf [m] Rameno VOP vztažené vĤči poloze χC kĜídla s trupem 
m [kg] [lb] Hmotnost 
M [1] εachovo číslo 
mempty [kg] [lb] Prázdná hmotnost letounu 
mlanding [kg] [lb] Hmotnost letoun pĜi pĜistání 
MSA [-] Mezinárodní standardní atmosféra 
MTOM [kg] Maximální vzletová hmotnost 
nmax [1] εaximální provozní násobek pĜetížení 
Npax [1] Počet členĤ posádky 
nult [1] Početní násobek pĜetížení 
nwheel [1] Počet kol 
PBHP [hp] "Break horsepower" 
PC [1] PĜední centráž 
pmax [m] [ft] Maximální obvod trupu 
PP [kw] PotĜebný výkon 
PV [kw] Využitelný výkon 
q [N/m2] Dynamický tlak 
qspec [kg/w/s] Specifická spotĜeba paliva 
R [m] PolomČr zatáčky/pĜechodového oblouku 
Re [1] Reynoldsovo číslo 
Rls [1] Korekční faktor použit pĜi výpočtech součinitele odporu 
Rwf [1] Vliv trupu na součinitel odporu vztlakové plochy 
S [m2] Plocha 
Sarc [m] Dráha uletČná v pĜechodovém oblouku 
Sb_fu [m2] Plocha prĤĜezu zakončení trupu 
SC [1] StĜední centráž 
Sclimb [m] Dráha uletČná pĜi ustáleném stoupání 
Sfu_top [m2] Plocha pĤdorysného obdelníku trupu 
SG [m] Dráha rozjezdu 
SH [1] PomČr ploch VOP a kĜídla 
Spl_fu [m2] PĤdorysná plocha trupu 
Srange [m] [km] Dolet 
Srot [m] Dráha uletČná pĜi rotaci 
Stake off [m] Dráha vzletu do 15 m 
Swet [m2] Omočená plocha ܼܵതതതത [1] Zásoba statické stability 
t [m] [ft] TloušĢka 
t [s] Čas 
T(v) [N] Tahová síla v čase 
tendurance [s] [h] Vytrvalost 
TP [N] PotĜebný tah 
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TV_8000 ft [N] Využitelný tah u hladiny ve výšce Ř000 ft 
TV_sea level [N] Využitelný tah u hladiny moĜe 
v [m/s] [km/h] Rychlost letu തܸ
 
[1] Mohutnost 
vc [m/s] Cestovní rychlost 
vclimb [m/s] [km/h] Rychlost stoupavého letu 
vglide [m/s] [km/h] Rychlost klesavého letu 
vmax [m/s] [km/h] Maximální rychlost horizontálního letu 
vs0 [m/s] Pádová rychlost v pĜistávací konfiguraci 
vx [m/s] [km/h] Horizontální složka rychlosti 
vy [m/s] Rychlost stoupání 
W [N] Tíha 
wfu [m] [ft] εaximální šíĜka trupu 
wheel_track [m] Rozchod kol ݔҧ஺஼ [1] Poloha aerodynamického stĜedu letounu 
xb_SAT [m] x - poloha počátku stĜední aerodynamické tČtivy kĜídla 
xCG [m] x - poloha tČžištČ ݔҧ௖௚ [1] Centráž 
yCG [m] y - poloha tČžištČ 
ZC [1] Zadní centráž 
Į0 [rad] [°] Úhel nábČhu pĜi nulovém součiniteli vztlaku 
Įį [1] Faktor popisující vztlakovou efektivitu klapky 
ȕ [1] Faktor použitý pĜi výpočtu stoupání vztlakové čáry kĜídla 
Ȗ [rad] [°] Úhel stoupání/klesání 
ǻ [1] PĜírĤstek 
į [rad] [°] Výchylka οݔҧௌெ [1] Požadovaná hodnota SZ pĜi výpočtu ovČĜení dostatečnosti VOP İ0H [rad] [°] Srázový úhel v oblasti VOP pĜi nulovém součiniteli vztlaku wf 
Ș [1] Zúžení 
Șprop [1] Propulsní účinnost 
ș [rad] [°] Úhel zatáčky 
ȁ1/2 [rad] [°] Úhel šípu čáry procházející v η0 % hloubky kĜídla 
ȝ2 [1] Faktor pĜi výpočtu pĜírĤstku Cm vlivem vychýlení klapky 
ȝground [1] Součinitel tĜení mezi koly a vzletovou plochou 
ȟ [°] Omezení použito pĜi návrhu podvozku 
ʌ [1] δudolfovo číslo 
ȡ [kg/m3] Hustota vzduchu 
ࢥ [rad] [°] Úhel geometrického kroucení 
Ȥ [rad] [°] Úhel šípu čtvrtinové čáry 
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Indexy 
Indexy Jednotka Popis 
0 [-] Odpovídající výšce 0 m εSχ ĚPĜípad hustotyě 
0 [-] Odpovídající nulovému vztlaku Ěχerodynamické součiniteleě 
canopy [-] Kabina 
ek [-] Ekonomický režim 
fc [-] Pevné Ĝízení 
fl [-] Vztlaková mechanizace 
flight_controll [-] Soustava Ĝízení 
fu [-] Trup 
fuel_system [-] Palivová soustava 
gear [-] Podvozek 
gear_main [-] Hlavní podvozek 
gear_tail [-] Ostruhové kolo 
glid [-] Kluzák 
h [-] Odpovídající dané výšce letu 
H [-] VOP 
int [-] Interferenční ĚSoučinitel odporuě 
krit [-] Kritický úhel nábČhu 
max [-] Maximální hodnota 
min [-] Minimální hodnota 
opt [-] Optimální režim 
prof [-] profilový ĚSoučinitel odporuě 
propeller [-] vrtulový proud 
ref [-] Referenční hodnota 
SL [-] Hladina moĜe 
struts [-] VzpČry 
TO [-] Rozjezd letounu 
tow [-] Aerovlek 
V [-] SOP 
w [-] KĜídlo 
wf [-] KĜídlo s trupem 
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vztlakové mechanizace 
Tab 46 Stoupavý let - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 0 ft MSA, vliv 
výchylky vztlakové mechanizace 
Tab 47 Stoupavý let - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 8000 ft MSA, vliv 
výchylky vztlakové mechanizace 
Tab 48 Stoupavý let aerovlek L-23 - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 0 ft MSA, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
Tab 49 Stoupavý let aerovlek L-23 - maximální stoupací rychlost, maximální úhel stoupání, 8000 ft MSA, vliv výchylky vztlakové mechanizace 
Tab 50 Rozjezd letounu - referenční hodnoty aerodynamických součinitelĤ 
Tab 51 Rozjezd letounu - referenční rychlosti 
Tab 52 Rozjezd letounu – shrnutí 
Tab 53 Dráha rotace 
Tab 54 Vzlet do 15 m – shrnutí 
Tab 55 Dolet a vytrvalost 
  
  




a) Soupis hmotových konfigurací a odpovídajících poloh centráže 













Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo εχX, Zavazadla 600.00 34.31 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo, Zavazadla εχX 600.00 37.95 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, ψez paliva, Zavazadla εχX 544.85 38.93 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo εχX, ψez zavazadel 574.16 30.50 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 494.85 30.86 
PěEKROČENÍ εTOε-Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 100 kg, 






Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo MAX, Zavazadla 594.16 35.54 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo, Zavazadla εχX 594.16 35.54 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, Zavazadla εχX 514.85 36.67 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, ψez zavazadel 544.16 27.90 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 464.85 27.83 
Pilot pĜední 100 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, Zavazadla 






Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo MAX, Zavazadla 594.16 38.99 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo, Zavazadla εχX 574.16 36.21 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, ψez paliva, Zavazadla εχX 514.85 40.64 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo MAX, Bez zavazadel 544.16 31.66 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 464.85 32.23 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 100 kg, Palivo εχX, Zavazadla 






Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, Zavazadla 564.16 36.92 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo, Zavazadla εχX 544.16 33.91 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, Zavazadla εχX 484.85 38.34 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo MAX, Bez zavazadel 514.16 28.96 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 434.85 29.09 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, Zavazadla εχX 564.16 36.92 
Pilot pĜední 
70 kg 
Pilot pĜední 70 kg, Bez zadního pilota, Palivo MAX, Zavazadla 494.16 31.13 
Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, Palivo, Zavazadla εχX 474.16 27.44 
Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, Zavazadla εχX 414.85 31.68 
Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, Palivo MAX, Bez zavazadel 444.16 21.27 
Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, ψez zavazadel 364.85 19.75 
Pilot pĜední 70 kg, ψez zadního pilota, Palivo εχX, Zavazadla 
MAX 494.16 31.13 
Pilot pĜední 
100 kg 
Pilot pĜední 100 kg, Bez zadního pilota, Palivo MAX, Zavazadla 524.16 29.90 
Pilot pĜední 100 kg, ψez zadního pilota, Palivo, Zavazadla εχX 504.16 26.38 
Pilot pĜední 100 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, Zavazadla 
MAX 444.85 30.19 
Pilot pĜední 100 kg, ψez zadního pilota, Palivo MAX, Bez 
zavazadel 474.16 20.53 
Pilot pĜední 100 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, ψez zavazadel 394.85 18.98 
  
  
Pilot pĜední 100 kg, ψez zadního pilota, Palivo εχX, Zavazadla 
MAX 524.16 29.90 
Pilot pĜední 
130 kg 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Bez zadního pilota, Palivo MAX, Zavazadla 554.16 28.80 
Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, Palivo, Zavazadla εχX 534.16 25.43 
Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, ψez paliva, Zavazadla 
MAX 474.85 28.89 
Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, Palivo MAX, Bez 
zavazadel 504.16 19.88 
PěEDNÍ CENTRÁŽ-Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, ψez 
paliva, Bez zavazadel  424.85 18.32 
Pilot pĜední 1γ0 kg, ψez zadního pilota, Palivo εχX, Zavazadla 






Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, Zavazadla 600.00 30.90 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo, Zavazadla εχX 600.00 31.52 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, Zavazadla εχX 544.85 35.18 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, Palivo εχX, ψez zavazadel 574.16 26.94 
Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 494.85 26.73 
PěEKROČENÍ εTOε-Pilot pĜední 1γ0 kg, Pilot zadní 70 kg, 






Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Palivo εχX, Zavazadla 600.00 37.71 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Palivo, Zavazadla εχX 600.00 38.34 
ZχDNÍ CENTRÁŽ-Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Bez 
paliva, Zavazadla MAX 544.85 42.68 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, Palivo εχX, ψez zavazadel 574.16 34.07 
Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 1γ0 kg, ψez paliva, ψez zavazadel 494.85 35.00 
PěEKROČENÍ εTOε-Pilot pĜední 70 kg, Pilot zadní 130 kg, 
Palivo MAX, Zavazadla MAX 624.16 40.85 
Neletové 
konfigurace 
Prázdný letoun 294.85 22.15 
ψez pilotĤ, Palivo εχX, ψez zavazadel 374.16 23.45 
ψez pilotĤ, ψez paliva, Zavazadla εχX 344.85 36.16 
ψez pilotĤ, Palivo εχX, Zavazadla εχX 424.16 34.68 
 
  
  
  
PĜíloha b) 
 
 
 
  
  
 
 
 
